

























of  the  aircraft  depends  crucially  on  its  performance  and  energy  signatures,  to 
which  its  propulsion  system  contributes  significantly.    Therefore  this  imposes 
demands  upon  future  propulsion  systems  for  a  better  aerothermodynamics 
performance  with  a  lower  energy­signature.    However,  the  performances 
achievable  with  conventional  engine­cycles  may  be  reaching  their  limits. 
Therefore,  the  author  was  motivated  to  investigate  the  potential  of  the  two­ 
combustor  engine  for  military­fighter  applications;  with  respect  to  its 
aerothermodynamics performance and infrared­signature. 
An  extensive  literature  survey  was  conducted  to  identify  the  up­to­date 
research  for  the  two­combustor  engine.  Based  on  the  collected  information, 
systematic  approaches were  formatted with proven  analytical methodologies  for 
conducting  the  present  study.    A  proven  conventional  engine  (i.e.  F100­PW229 
engine, based on “open­publication”),  for powering military  fighter aircraft, was 
selected  for benchmarking purposes  in order  to  identify  the prospect of  the  two­ 
combustor  engine.    With  an  engine  performance­simulation  program  of  high 
fidelity and a detail engine model, the accuracy of the predictions of the engines’ 
performances are greatly improved.  The key contribution is the establishment on 
the  influences  of  the  two­combustor  engine  on  the  performances  of  the  selected 
fighter  aircraft,  in  particular  the  transient  behaviour,  steady­state  flight 
characteristics (e.g. flight­envelope) and infrared signatures.  This research relates 
the performance of the two­combustor engine to that of the aircraft, which was not 
found  in any up­to­date publication.  The availability of  this  research will  allow 
engine  and  aircraft  studies  to  include  two­combustor  solution  in  a  more  secure 
way than it was possible. 
In  this  investigation,  the  main  analytical  tool  employed  is  a  Cranfield 
University  in­house  developed  engine  performance­simulation  program, 
TURBOMATCH.  The author has implemented various sub­programs to interface 
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M  ­  Mach number 












































Z  %  Compressor’s surge line 
DPt  Pa  Change in the total pressure 
Dt  s  Time step 
DT  K  Change in the total temperature 
DWD  W  Work imbalance in the spool 
Greek Scripts 
a  ­  Bypass ratio 
d  ­  Temperature correction factor 
e  ­  Emissivity 
e0  ­  Cooling effectiveness 
ee  ­  Effective emissivity 
efilm  ­  Film cooling effectiveness 
fcl  ­  Cooling air mass­flow rate to relative to mass­flow rate 
F  ­  Work potential of turbine’s cooling­flow 
g  ­  Cp/Cv 
h  ­  Efficiency 
hint  ­  Internal cooling efficiency 
hisen  ­  Isentropic efficiency 
hmech  ­  Mechanical efficiency 
hpoly  ­  Polytropic efficiency 
hprop  ­  Propulsive efficiency 
hth  ­  Thermal efficiency
xxiv 
j  rad  Angle  between  IR  sensor  line­of­sight  and  nozzle 
exhaust axis 
l mm  Wavelength 
LLE  rad  Angle of the leading edge of aircraft’s wing 
Õ  ­  Pressure ratio 
q  rad  Pressure correction factor 
qab  Pa 1.4 m 3 kg ­1 s  Afterburner’s sizing parameters 
qcomb  Pa 1.75 m 2.75 kg ­1 s Combustor’s sizing parameters 
t  ­  Temperature ratio 






































































A1  0.03 ® 0.07  Depending on the turbine’s cooling technologies 
B1  3.74177 ´ 104 W mm 4 cm ­2 




Qfuel  43124 kJ kg ­1  Fuel low heating value 





































































the exhaust nozzle)  into which fuel  is  injected in order to 









aircraft  mounted  with  avionics  and  weapon­system  to 
conduct air­to­ground mission, e.g. strikes. 






Combustor  chamber  in which  fuel  is  introduced, mixed with  air  and 
ignited to achieve combustion. 
Compressor  component of  the engine that compresses the air, prior  to 
its entry to the combustion chamber. 
Core  gas­generator component of a gas­turbine engine. 
Design­point  the  specific  operating  point  (e.g.  defining  the  flight 









Fan  rotating  bladed  device  for  moving  air:  in  the  present 




flying  condition,  in  terms  of  altitude  and  speed,  within 
which the aircraft or engine is capable of operating. 
Full­throttle  engine operating at its maximum allowable thrust. 
Hot loss  The  hot  loss  occurs,  generally,  in  the  main  combustion 
section;  whereby  the  combustion  increases  the 
temperature,  causes a drop  in  the gas density and  in  turn 
an  increase  in  the  gases  velocity.    Based  on  momentum 
change, there would be a pressure loss. 
NGVs  ring  of  radially­positioned  aerofoils  (at  each  stage  of  the 
turbine)  which  accelerate  the  gases  emerging    from  the 
combustion  chamber  and  direct  them  on  to  the  first 
rotating turbine stage. 









engine  operating at  below  its maximum  allowable  thrust 
condition for the flight condition. 
Pay­load  personnel,  equipment  and  consumable  items  (bullets, 
bombs,  etc)  carried  onboard  an  aircraft,  but  which  are
xxx 
non­essential to the aircraft’s flying performance. 





the  gas  temperature  at  the  outlet  of  the  stator  where  the 
stator is the first NGV before entering the rotor blade 
Super­cruiser  aircraft with the ability to cruise at supersonic speeds. 
True airspeed  the  physical  speed of  the  aircraft  relative  to  the  speed of 
the air surrounding the aircraft 
Turbine  component  of  the  engine  that  extracts  energy  from  the 
flow  and  which  is  used  to  power  the  compressor  or 
perform auxiliary tasks. 
Turbofan  gas­turbine jet engine with a bypass stream, i.e. part of the 





the  temperature  at  the  turbine  inlet  prior  to  mixing  with 
cooling­flow:  some  text  refer  it  to  the  temperature  after 
the mixing with the NGV cooling flow 










and military  applications.    Prior  to  the  invention of  the  jet  engine,  aircraft were 
powered  by  reciprocating  engines.    The  introduction  of  the  jet  engine 
revolutionalized  the way  that  aircraft were  been propelled:  the  aircraft  envelope 
has  been  expanded  to  higher  altitudes  and  flight  speeds.    With  pertinent 
development  in  technology  and  science,  aircraft  use  in  both  commercial  and 
military applications have greatly increased.  The latter is the focus of this thesis. 
The  propulsion  system  is  an  inevitable  component  of  the  aircraft.    Apart 
from  its  influences on  the design  of  the  airframe,  the  propulsion  system  chosen 
has significant impacts on the aircraft’s aerodynamic­performance.  Assuming all 
other  influential  factors  remain  invariant,  an  aircraft’s  performance  and 
capabilities will depend on its propulsion system. 
Table  1.1  shows  the  diversity  of  typical  missions  [1­6]  conducted  by 
military aircraft; where the type of propulsion system is dependent upon the type 
of mission to be conducted.  The increasing demands for aircraft with multi­role, 
short  take­off  and  vertical  landing  (STOVL)  and  super­cruise  capabilities  have 
imposed more stringent design requirements on the propulsion system [7, 8]. 




and  man­make  hostile  environments,  also  to  complete  their  operations 
successfully.    Volpe  and  Schiavone  [9]  claim  that  the  success  of  an  operation 
“increases exponentially” with linear increases in the aircraft’s survivability.  The 
aircraft’s  survivability  depends  on  factors  such  as  its  behavioural  capabilities, 
energy  signatures,  operating  environments  and  the  tactics  employed  during  the
2 
operation.    The  propulsion  system  contributes  significantly  to  the  aircraft’s 














































fuel­consumption  rate  (SFC),  shortest  transient  response­time  and  the minimum 




survivability.    The  achievement  of  stealth  requires  a  low  radar  cross­section,  as 
well  as  small  infrared,  visual  and  acoustic  signatures  [10­15]:  the  attention  is 
limited to the infrared signature in this study. 





































taken  by  military  aircraft  are  constantly  being  refined,  and  shape  the  future
4 
requirements  imposed  on  military  aircraft.      The  main  requirements  for  future 
aircraft  are  listed  below  [7,  8,  24­27];  trade­offs  in  the  requirements  are  often 
necessary in the aircraft’s development process. 
ü  Improvement  in performance: The  increase  in an aircraft’s  thrust­to­weight 




ü  Increase  in  capabilities:  The  ability  to  improve/increase  the  aircraft’s 
capabilities will enhance its flexibility on the conduct of missions.  This will 





ü  Survivability:  The  improvement  in  the  survivability  of  the  aircraft  will 
increase  the  rate  of  success  of  its  mission  [9];  thus  reducing  the  cost  of 
owning a large fleet of aircraft. 
ü  Reliability and availability:  These two factors measure the readiness of the 
aircraft.    Increases  in  both  reliability  and  availability  will  reduce  the 
maintenance cost and probably the size of the fleet. 
ü  Affordability:  Increases  in  the  aircraft’s  performance  and  capabilities  are 
achieved  by the  introduction  of  leading­edge  technologies, which  increase 
the  unit  cost of  the  aircraft.    Therefore  “affordable  capability” would be  a 
more  appropriate  term  to  describe  the  requirements  for  the  capabilities  of 
future aircraft. 
Being a  vital  component  for propelling the  aircraft,  the  propulsion  system 
plays an important role  in achieving  the aims  for  future aircraft.   Quantitatively, 
the  set  of  requirements  imposed  on  future  aircraft  directly affect  its  propulsion 
system [7, 8, 24­29] (see Section 2.4).
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1.5  Motivation  for  the  Investigation  of  the  Novel 
Engine Concept: i.e. the Two­combustor Engine for 
Military Applications 
Although  great  improvements  in  the  engine  performance  have  been 
achieved over the last sixty years, it might be reaching its limits (see Sections 2.3 
and  2.5).    Therefore  researchers  have  been  motivated  to  investigate  the 
performances  of  novel  engine­cycles  in  order  to  satisfy  future  requirements  on 
both the aircraft and its propulsion system. 
A  two­combustor  engine  has  a  second  combustor  installed  between  the 
turbines, usually the high­pressure and low­pressure turbines (the HPT and LPT, 
respectively).    Researches  [30­43]  have  identified  the  benefits  of  higher 
achievable  thrusts associated with  the  two­combustor engine  in comparison with 
that  achievable  by  the  conventional  engine.    However,  there  remain  zones  of 
ignorance  concerning  the  performance  and  operation  of  the  two­combustor 
engine.  This motivated the present author to investigate the potential of  the two­ 
combustor  engine  concept  for military  applications,  and  in  particular  for  fighter 
aircraft. 
1.6  Contributions to Knowledge 
Literature  survey was  conducted  to  identify  the  analytical  approaches  and 
the  findings  for  the  studies  on  the  two­combustor  engine.  Subsequently, 
systematic  approaches were  formatted with proven  analytical methodologies  for 
conducting  the  present  study.  The  engine  performance­simulation  program 
employed  is  of  high  fidelity  with  generic  components’  maps  to  improve  the 
accuracy and reliability of the simulation results.   The engine model created also 
incorporated  the  exact  requirement  on  the  turbines’  cooling­flow  rate,  which 
further  enhanced  the  accuracy  and  reliability  of  the  simulated  engines’ 
performances.   Apart  from revealing  the exact  performance  of  a  two­combustor 
engine,  the  key  contribution  is  the  establishment  on  the  influences  of  the  two­ 
combustor engine on the performances of the selected fighter aircraft, in particular
6 
the  transient  behaviour,  steady­state  flight  characteristics  (e.g.  flight­envelope) 
and infrared signatures.  In order to ascertain the prospects and shortfalls of a two­ 
combustor  engine  for military  fighter,  a  proven  conventional  engine  (i.e.  F100­ 
PW229  engine),  for  powering  military  fighter  aircraft,  was  selected  for 
benchmarking  purposes.    This  research  has  revealed  the  potential  of  a  two­ 
combustor engine, relative to a proven conventional engine, on the enhancement 
of  performances  for  a  military  fighter  aircraft;  with  respect  to  both  the 
aerothermodynamics  and  infrared  characteristics.    The  adopted  analytical 
approaches for this research, also the findings and the conclusions drawn are not 
found  in any up­to­date publication.  The availability of  this  research will  allow 




combustor  engine  for  military­fighter  applications;  with  respect  to  its 
aerothermodynamics performance and infrared­signature.  To fulfill this objective, 
this  research  has  been  broken­down  into  different  subjects  pertaining  to  the 





aircraft.    The  layout  and  the  conventions  in  the  thesis  are  stated  in  the  next 
paragraph. 
Extensive  literature  surveys  were  conducted  in  order  to  understand  the 




combustor  engines.   The  present  aim  can be divided  into  two  categories:  (i)  the
7 
study of  the  steady­state performance of  the  two­combustor engine under design 
and  off­design  conditions;  and  (ii)  the  investigation  of  the  impacts  of  the  two­ 
combustor engine on the aircraft’s performance.  To ascertain the potential of the 
two­combustor  engine,  a  baseline  engine  was  identified  for  benchmarking 
purposes.    The  predictions  and  observations  will  be  presented  in  subsequent 
chapters.    The  final  chapter  will  present  the  conclusions  drawn  based  on  the 
present  investigation and  the  recommendations  for  future work.   For  the ease of 
reference, the following conventions are adopted: ­ 
ü  Unless  otherwise  stated,  the  terms  gas  turbine  and  propulsion  system  are 
used interchangeably to describe an aero­engine. 
ü  The  term  “two­combustor  engine”  is  designated  to  describe  a  gas­turbine 
with  a  main  combustor  installed  directly  downstream  of  the  compressor­ 
system.   The  second  combustor  is  installed between  the  turbines, whereby 
the  latter  will  be  termed  as  the  inter­stage  turbine  burner  (abbreviated  to 
ITB).   Therefore  the phase “ITB engine”  is  also used  to  refer  to  the “two­ 
combustor engine” 
ü  High­pressure  and  low­pressure  turbines’  entry­temperatures  (HPTET  and 
LPTET) refer to the gas temperatures prior to entering the high­pressure and 
low­pressure turbines (HPT and LPT), respectively. 
ü  For  the conventional engine,  the  terms HPTET and TET is used to refer  to 
the gas temperature before entering the HPT.  In the two­combustor engine, 
TETs is used to refer to both the HPTET and LPTET.  The turbine’s entry­ 


















An  extensive  literature  survey  was  conducted  to  (i)  appreciate  the  current 
and further operation­requirements of a fighter aircraft as well as (ii) identify the 
requirements  imposed  on  its  propulsion  system.    This  chapter  will  discuss  the 
evolvement of the propulsion system (see Figure 2.1).  The early developments of 
the  gas­turbine and  the  improvements  in  gas­turbine’s performance over  the  last 
sixty  years  has  been briefly  summarized.   The  limitations  of  present­generation 
aero­engines  have  been  identified,  which  are  the  motivations  for  researchers  to 
investigate the performances of various novel engine­cycles.  The engine with the 
capability  of  “heat­addition  in  the  expansion  process”  was  then  shortlisted  for 
special  investigation  here.    The  concept  can  be  achieved  through  “constant­ 
temperature”  or  “constant­pressure”  processes:  the  latter  is  the  focus  for  this 



















ü  USA:  Based  on  the  Whittle  W1X  engine  and  the  W2B  engine  design, 



























































ramjet  can also be described by  the Brayton cycle: namely  compression by  ram, 
combustion in the high­pressure flow and expansion via the nozzle. 
Figure 2.5. Propulsion systems for aero­applications. 
Over  the  last  sixty  years,  the  performances  of  engines  have  been  greatly 
improved (see Figure 2.6 and Figure 2.7).  One of the contributing factors is that 
the  designers  now  have  better  understandings  of  the  engines’  thermodynamics 
cycles and its complex internal­flow physics, which enable components of higher 
performance  to  be  designed  and  manufactured  [46].  Improvements  in material 
properties,  manufacturing  processes  and  cooling  technologies  have  led  to 
increases  in the  turbine’s  entry­temperature  (TET)  (see  Figure 2.8).  The  rise  in 
TET enables the engine to produce a higher maximum achievable specific thrust 
(see  Figure  2.6).    The  increase  in  TET  coupled  with  an  increase  in  overall 


























































































































































































The  thrust­to­weight  (Fnet/Wt)  ratio  of  an  engine  is  also  a  crucial 
consideration  in  aero­engine’s  design.    The  improvements  in  components  to 
achieve  higher  performances  (e.g.  an  increase  in  pressure­ratio  per  compressor 
stage  –  see  Figure  2.11)  have  enabled  smaller  and  lighter  components  to  be 
manufactured.    The  ability  to  achieve  higher  allowable  values  of  the  TET  has 
increased  the  engine’s  specific  thrust  and  hence  produce  a  rise  in  the  engine’s 
Fnet/Wt ratio (Figure 2.12). 
Figure 2.11. Trend of the compressor’s pressure­ratio per stage versus time [49]. 
























directly  imposed  on  its  propulsion  system  [7,  8,  24­29].    The  demands  for 
propulsion  systems  with  better  aerothermodynamics  performance  and  lower 
infrared­energy  signature  are  the  concerns  here.  Improvements  in  the  engine’s 
aerothermodynamics  performance will  reduce  the  aircraft  size  (see  Figure  2.13) 
[7] and so the cost of an aircraft can be reduced and its capability improved.  The 
engine’s  tail­pipe  and  exhaust­plume  are  the  main  sources  of  the  infrared 
signature; thus it is important to design the propulsion system so that it has a low 
infrared signature. 




































Figure 2.14  shows  the  trends of  specific  thrust versus  flight Mach­number 
for  the  various  types  of  engine.  The  turbojet  has  a  higher  specific  thrust  when 
compared with that of the turbofan engine.  However, the latter operates with high 
propulsive  (see  Figure  2.15)  and  overall  efficiencies,  thus  reduced  SFC  when 
compared  with  that  of  the  turbojet  engine  (see  Figure  2.16).    Although  the 
turbofan’s  SFC  decreases  with  increase  in  the  bypass­ratio,  the  corresponding 
reduction  in  the  specific  thrust  will  require  a  larger  engine  to  produce  a 
comparable  thrust  with  lower  bypass  turbofan  and  turbojet  engines.    The 
turboprop  has  a  high  propulsive  efficiency  with  low  SFC.    However,  the 












































































































engines.  The  turbofan has a  lower SFC, but due  to  it  larger mass­flow  rate  and 
frontal  area,  the  drag  at  high  flight­speeds  is  tremendous.    Thus  the  turbofan, 
especially  with  a  high  bypass­ratio,  is  not  recommended  for  high­speed  flight 
when compared with the turbojet engine.  An afterburner can be added to both the 
turbojet  and  turbofan  engines  in  order  to  provide  extra  thrust  thereby  achieving 
higher flight Mach­numbers.  However, combustion in the afterburner results in a 
low cycle­efficiency due to its  low inlet pressure and temperature: for  instance a 




















































2.6  Novel Engine Cycle: Combustion  in  the Expansion 
Passage 
Conventional  thermodynamic­cycle  propulsion­systems  appear  to  be 
reaching  their performance  limits.   Therefore novel engine­cycles  (e.g.  variable­ 
cycle engines [7, 8, 50, 52, 53]) with the prospects of better performances and/or 















































particular  in  aero­engine  applications.    The  two  means  for  implementing  this 
concept  are  the  “constant­temperature”  and  the  “constant­pressure”  combustion 
processes.    In  the  former  [30, 31, 54­57],  fuel  is  added  and burnt  in  the  turbine 
passage  simultaneously,  while  work  is  extracted  to  drive  the  compressors  and 
other auxiliary  systems.   Balancing  the  rates of heat  input and energy extraction 
serves to maintain a constant maximum­temperature during the expansion phase. 
In  the  “constant­pressure”  combustion  [30­43,  58,  59]  process,  fuel  is  burnt  at 
(approximately) constant pressure in an additional combustor between the turbine 
stages.  The latter is the focus for this study. 
Various  terminologies  are  used,  by  researchers,  to  refer  to  an  engine 
implemented  with  “heat­addition  in  the  expansion  process”.    In  this  thesis,  the 
turbine,  whereby  fuel  is  burnt  at  “constant­temperature”  is  designated  as  a 
constant­temperature  turbine  (CTT),  and  the  corresponding  engine  cycle  is 
referred  to  as  the  CTT  engine­cycle.    The  combustor  for  “constant­pressure” 










In  1948,  BBC  Brown  Boveri  developed  the  first  industrial  gas­turbine 
including an ITB (see Figure 2.19) [60, 61], which was designated as a sequential­ 
combustion cycle (SCC).  In 1990s, ABB Power Generation Ltd introduced a new 
class of  ITB gas­turbine,  i.e.  namely  the GT24  (see Figure 2.20) and GT26 [60­ 
63].   The introduction of the ITB gas­turbine will  enable an  improvement  in  the 
combined­cycle efficiency to be achieved [60­63].
21 
The  implementation  of  the  ITB  in  an  aero  application at  present  does  not 
occur.    In  the  presently­considered  aero­engine,  an  afterburner  is  installed  to 
achieve  higher  specific  thrust  at  the  expenses  of  a  lower  cycle  efficiency:  this 
increases  the  SFC  appreciably.    The  current  interest  is  to  investigate  the 
performance  of  the  ITB  engine  for  a military  fighter  application.    This  concept 
enables  extra  fuel  to  be  burnt  in  the  gas  of  higher  pressures  and  temperatures, 
hence  achieving  a  higher  cycle  efficiency  when  compared  with  that 







The  performance  analysis  for  the  CTT  engine  has  shown  great  prospects 
[30, 31, 54­57].   However,  the  realization of a CTT engine  is deemed  to be  too 
difficult  to  be  achieved with  existing  technology  [30­34].  However,  a  feasible 




is  extracted  at  the  turbine  stages  to  power  the  compressors;  and  the  remaining 
energy in the high­temperature flow is converted to thrust.  In an ITB engine, the 





















































by  Andriani  et  al  [30,  31]  (see  Figure  2.22).    Apart  from  the  increase  in  the 
flexibility  of  the  engine  operation,  the  ITB  engine  can  also  achieve  a  higher 
maximum specific  thrust,  for approximately  the  same SFC when compared with 
that of a conventional engine.  Nevertheless, the amount of increase in the specific 
thrust  was  not  explicitly  stated.    Also,  the  simplistic  approach  adopted  by 
Andriani et al is unlikely to reveal accurately the benefits of the ITB engine. 
Figure 2.22. Layout of a turbojet engine with three­ITB and its corresponding 
thermodynamics cycle [31]. 
·  Liu and Sirignano 
Liu and Sirignano  [32, 33] conducted parametric  studies  to  investigate  the 
effects  of  incorporating  ITB  (see Figure  2.23)  on  the  performances  of  both  the 
turbojet  and  turbofan  engines  under  design­point  conditions.    The  performances 
































identical  in  both  the  conventional  and  ITB  engines.    The  observations  on  the 
influence of ITB on the turbojet engine’s on­design performance are summarized 
as follows: ­ 
ü  Overall  pressure­ratio  (OPR):  The  ITB­engine’s  performance  is  enhanced 
with higher values  of  the OPR when compared with  those  of  the baseline 
engine.   Nevertheless,  the  corresponding  increase  in  the  engine’s  thermal­ 
efficiency  was  lower  than  the  decrease  in  its  propulsive  efficiency:  this 
results in a higher SFC. 
ü  Flight Mach­number (M0): With the ability to burn extra fuel in the ITB, the 
engine  is  capable  of  operating  at  higher  flight Mach­numbers with  higher 
specific thrusts. 
ü  Turbine’s  entry­temperature  (TET):  The  increase  in  the  TET  will  benefit 
both the ITB and conventional engines in achieving higher specific thrusts. 
ü  Turbine’s  power­ratio:  At  a  low  turbine’s  power­ratio,  the  ITB’s 
performance  is  nearer  to  that of  the main  combustor:  then the  ITB  engine 
behaves  like  a  conventional  engine.    At  high  turbine’s  power­ratio,  the 
characteristics of the ITB tends to be those of the afterburner.  Thus the ITB 







better performance  at  higher  values of  the bypass­ratio  (BPR)  and  fan  pressure­ 
ratio  (FPR) when compared with  that of a corresponding conventional  turbofan­ 
engine.  Comparing the ITB engine, with its higher values of OPR, FPR and BPR, 
against  the conventional engine,  the  improvement  in  the performance associated 
with the implementation of the ITB engine becomes obvious. 
The  influences  of  the  presence  of  the  ITB  on  the  performances  of  the 
turbofan and turbojet engines have been compared.  The presence of an ITB in the 
turbofan engine produces a  larger  increase  in specific  thrust with only a minimal 
increase  in SFC when compared with the  implementation of  ITB  in  the  turbojet 
engine.  Thus the former is a better configuration for extracting the “extra” power 
generated in the ITB. 








[34­39].    The  selected  baseline  conventional  engine  is  a  two­spool  separate­ 
exhaust turbofan engine.  The results show that the ITB engine produces a higher 
thrust  with  only  a  minimal  increase  in  SFC  when  compared  with  that  of  the 





increased  turbine’s  cooling­flow,  which  will  off­set  the  benefit  of  achieving  a 
higher achievable thrust by the introduction of the ITB.  Therefore Liew et al [37,
26 






















39]  suggested  keeping  the  ITB’s  exit  gas­temperature  below  the  maximum 
allowable temperature that the material can withstand over prolonged periods, i.e. 
1300K.    For  a  specific  low­pressure  turbine’s  entry­temperature  (LPTET),  the 
benefit  associated  with  the  implementation  of  the  ITB  is  enhanced  for 
configurations with  low  high­pressure  turbine’s  inlet  temperature  (HPTET)  (see 
Figure  2.24)  and  high  flight  Mach­number  (see  Figure  2.24).  However,  the 
engine’s maximum achievable specific  thrust will be  sufficiently  lower  than  that 
obtainable by engine with the implementation of maximum allowable TETs. 
Figure 2.24. The effects of the LPTET (i.e. Tt4.5) on the engine’s specific­thrust 
with respect to the variations in the HPTET and flight Mach­number [37]. 
Figure  2.25  shows  the  behaviour  of  the  two­combustor  engine  under  off­ 
design conditions predicted by Liew et al [35, 38].  When the LPTET was reduced 
but with the HPTET held constant,  the reduction in the engine’s  thrust is almost 
linear  to  that  of  its  SFC.    Also  the  quantitative  “fish­hook”  trend was  observed 
when  the  HPTET  was  reduced  with  ITB  turned­off  (see  Figure  2.25).    The 
constant specific­heat (CSH) [38] and modified specific­heat (MSH) [35] models 
were used to calculate the gas­properties at  the various engine­stations.   The use 
of  the  CSH  model  predicted  an  increase  in  the  engine’s  thrust  with  a 
corresponding  decrease  in  the  SFC  when  the  ITB  was  turned  on  (see  Figure 
2.25(a)).    However,  the  prediction  using  the MSH model  indicates  an  increase, 
instead of a decrease, in the SFC (see Figure 2.25(b)). 
The  engines’  design­point  conditions  in  both  references  [36]  and  [38]  are 
identical, but the predicted off­design performance obviously different (see Figure 
2.26).  In reference [36],  the SFC of  the ITB engine (with the ITB turned­off)  is 









































































































































































higher  than  that  of  the  conventional  engine  producing  a  comparable  thrust  (see 
Figure 2.26(a)).   However,  in  reference  [38],  the performance of  the  ITB engine 






The  above peculiar  findings motivated  the present  author  to conduct more 
detailed  studies  to  investigate  the  reliability  of  Liew  et  al’s  publications:  the 
outcomes  of  the  present  investigation  are  presented  in Chapter  4.    In  addition, 
although the engine performance­simulation program, adopted by Liew et al, is of 
higher  fidelity  than  that  used  by  Liu  and  Sirignano,  it  can  be  further  improved
28 
especially  for off­design  performance­simulation.   With  the majority  of Liew  et 
al’s  studies  not  considering  the  exact  turbine’s  cooling­flow  requirement,  the 
benefit associated with the ITB engine are likely to be over­predicted. 
·  Vogeler 
Vogeler  also  conducted  a  study  to  investigate  the  performance  of  an  ITB 
aero­engines  [40].    The  considered  baseline  engine  was  a  two­spool  turbofan 
engine  with  a  bypass­ratio  of  five:  the  exact  turbine’s  cooling­flow  rate  was 
considered  in  the  engine­bahaviour  modelling.    Two  configurations  were 
considered, namely a  twin­spool and a single­spool ITB gas­turbine.  The ITB is 
located between the high­pressure and low­pressure turbines (HPT and LPT).  The 
maximum achievable  thrust of  the  two­spool  ITB­engine  is  increased but at  the 
expense  of a higher  SFC when compared with that of  the baseline  engine.   The 
single­spool  ITB­engine  has  a  higher  OPR  and  also  possesses  the  flexibility  of 
independently  selecting  the  value  of  the  HPT’s  pressure­ratio.    Thus  it  has  a 





Researches  were  conducted  in  Cranfield  University  to  ascertain  the 
performance of an ITB engine in both military and commercial aero­applications 
[41­43].    Although  an  in­house  developed  engine  performance­simulation 
program (TURBOMATCH – see Chapter 3) was used,  the requirement for extra 
turbine’s cooling­flow rate, with the incorporating of an ITB, was not addressed. 
Eady’s  study  shows  that  the  ITB  engine  can  produce  a higher  thrust  than 
that  achievable  by  the  conventional  engine  [41];  also  its  performance  can  be 
further  enhanced  with  the  implementation  of  variable  turbine’s  nozzle­guiding 
vanes.    However,  Eady  employed  the  fuel­consumption  rate  as  the  engine’s 





engine  is  enhanced with  higher  FPR  and BPR  incorporated, which  is  consistent 
with that published in references [32­34].  The ITB engine provides a significant 
increase  in  the  specific  thrust  with  only  a  minimal  increase  in  SFC  when 
compared  with  that  of  the  convection  engine.  With  respect  to  emission  and 





the  CTT  and  ITB  engines  over  a  conventional  engine,  respectively.  This 
motivated Zelinak et al [64, 65] to conduct experimental studies to investigate the 
feasibility of combustion in the turbine’s vanes,  i.e.  the ultra­compact combustor 




The  ITB  proposed  by Siow  and Yang  [67] was  situated  in  the  transition­ 
duct, between  the HPT and LPT.   Using CFD, Siow and Yang  revealed  that  the 
Reynolds  number has a  strong  influence on  the  flow­field and  flame stability of 
the ITB.
In  the above­discussed configurations,  the  flow  through both  the UCC and 
ITB will experiences a high swirl; also the time taken is significantly shorter than 
the residue­time for complete combustion.  These two factors are unfavourable for 



















The  continuous  requirements  imposed  on  the  engine  to  achieve  better 
performances  and  capabilities  have  motivated  researchers  to  investigate  the 
performance  of  novel  engine  cycle.    The  inter­stage  turbine  burner  (ITB)  is  a 
relatively  new  concept  proposed  for  aero­applications.    Researches  on  the  ITB 
engine  also  show  a  higher  specific  thrust  is  achievable with manageable  or  no 
increase  in  specific  fuel­consumption  rate  (SFC).   However,  the  adopted engine 
performance­simulation  programs  of  lower  fidelity  [30­40]  and  hence  the 
predictions could be of lower order of accuracy.  Also, most of the studies did not 
consider  the  exact  turbine’s  cooling­flow  requirements  for  the  ITB  engine.    In 
addition,  there  exist  peculiar  trends  in  the  results  in  some  publications. 
Nevertheless, the present author concluded that the ITB engine has the following 
potential characteristics; hence selected this concept for further study. 










In  the  publications  concerning  the  ITB  engine,  except  for  references  [42] 
and  [43],  the  ITB  is  incorporated  at  either  the  transition­duct  between  high­ 
pressure  and  low­pressure  turbines  (HPT  and LPT) or  the  turbine’s  stator.   The 
high  swirling  flows  in  these  engine  parts  will  have  significant  effects  on  the 
combustion  stability  and  efficiency,  which  has  not  been  addressed  by  the 
respective  authors.    The  present  author  has  assumed  that  the  ITB  to  be  of 







described  in  this  thesis.    This  research  topic  has been broken­down  into  various 
smaller  tasks  (see  Section  3.2),  and  the  approaches  briefly  described  in  this 
chapter. 
The engine performance­simulation program, TURBOMATCH [68],  is  the 
main  software  used  in  this  study.    The  author  has  implemented  various  sub­ 
modules,  interfaced  (externally)  with  TURBOMATCH  to  perform  various 
specific  tasks (e.g.  transient­performance prediction) for a wide range of studies. 
The methodologies of these sub­modules are described. 
To try to understand the conflicting findings published by Liew et al [35, 36, 
38]  and  Vogeler  [40]  (see  Section  2.7.1),  their  engine  performance­prediction 
methodologies  have  been studied  and  their  programs  re­produced.   The  present 
author’s findings are described in Chapter 4. 
3.2  Numerical­Prediction Approach 
Figure  3.1  shows  the  analytical  approach  for  this  research  project. 
Extensive  surveys  are  conducted  to  appreciate  the  nature  of  the  military  (air) 
operations  and  threats  to  which  the  military  aircraft  are  subjected.    Hence  the 
requirements  imposed  on  the  present  and  future  aircraft  and  their  propulsion 
systems  have  been  deduced.    The  present  prime  focus  is  to  investigate  the 
performance of a novel (i.e.  two­combustor) engine,  for meeting  future military­ 
aircraft  requirements,  with  respect  to  achieving  high  performance  and  low 
infrared­signature. 
In the development of an aircraft, its propulsion system can be selected from 


































the  designs  of  aircraft  and  engine  optimised  concurrently  to  meet/optimize  the 
aircraft’s  overall  requirements.    The  present  approach  is  slightly  different:  the 
author studied a two­combustor engine that would replace an existing­engine (i.e. 
the  F100­PW229  engine,  based  on  “open­publication”)  for  an  aircraft  with 
aerodynamics­characteristic that resemble those of the F16 Falcon aircraft. 
Figure 3.1. Stages in the numerical prediction. 
The  two­combustor  engine’s  primary  requirements  continue  to  be  high 
specific thrust and low specific fuel­consumption rate (SFC).  The analysis begins 
by  analyzing  the  two­combustor  engine’s  steady­state  performances  under  both 
on­design  and  off­design  conditions.  The  influences  of  variable  low­pressure 
turbine’s nozzle­guiding­vanes (LPT’s NGV) and variable turbine’s cooling­flow 
requirements on the two­combustor engine’s steady­state performance have been 
separately  studied  and  included  here.    The  size of  the  inter­stage  turbine  burner 





Nevertheless,  the  effects  of  the  two­combustor  engine  on  the  aircraft’s  flight­ 
envelopes  and  performances  (under  selected  conditions)  have  been  investigated. 
The  transient  performance  of  the  engine  is  important  with  respect  to  the 
manoeuvrability  of  the  aircraft;  while  the  infrared  signature  of  the  engine 
(including its  exhaust plume)  is crucial  to  its  survivability.   Therefore  these  two 
subjects have also been studied.  A baseline (i.e. conventional) engine is required 
for benchmarking (i.e. comparison) purposes, thereby more easily identifying any 
operational  improvements  that  can  be  achieved  by  adopting  the  two­combustor 
engine.    The  selected  baseline  engine  (F100­EQ,  in  abbreviation)  has  a 
performance equivalent  to  that of  an F100­PW229  engine  (see Chapter 5).   The 
considered  aircraft  has  the  aerodynamic characteristic  equivalent  to  those of  the 
F16 Falcon aircraft.  It is designed as F16­EQ aircraft for this thesis. 
The F100­PW229 engine is (probably) optimized based on a set of specific 
requirements  for  selected  flight­missions.  However, with only limited  available 
data, the author was unable to optimize the two­combustor engine in the way that 
was  done  for  the  F100­PW229  engine.    Although  parametric  studies  were 
conducted  (see  Chapter  6),  the  present  studies  (e.g.  transient­performance 
analyses) have been conducted using the two­combustor engine under the “basic” 
design­point conditions.  The “basic” design­point condition is identical to that for 
the  baseline  engine,  except  that  the  low­pressure  turbine’s  entry­temperature 
(LPTET) is included (see Section 6.3).  Although the design­point condition is not 
optimized,  the  present  key  objective  remains  achievable,  i.e.  to  identify  and 













flow  rate  is  essential,  in  order  to  achieve  a  more  accurate  prediction  of  the 
engine’s performance.   The cooling­flow  rate  for  the  turbine’s stators and rotors 




Three  methods  for  predicting  the  turbine’s  cooling­flow  rate  have  been 
considered, namely those introduced by Walsh et al [69], Kurzke [70] and Young 
et  al  [71],  respectively.    The  author  has  chosen  the  methodology  adopted  by 
Young et  al  due  to  its  flexibility  for  the  current  applications and  future  studies. 
For completeness of presentation,  the methodologies for  the former two methods 
are described in Appendix C. 
Young  and  Wilock  [71]  extended  the  method,  originally  introduced  by 
Holland and Thake [72], to include the effects of temperature­drops across metal 
components and thermal­barrier coatings (TBC).  The cooling­flow rates for each 
row  of  blades  or  vanes  can  be  calculated  using  Equations  (3.1)  to  (3.4).    The 
accuracy  of  the  prediction  depends  on  the  values  of  Kcool, efilm, hint,  Bitbc  and 
Bimetal.    The  values  of  these  parameters,  can  at  present  only  be  obtained  from 
simulations  and  experiments.    The  values  depend  heavily  on  the  cooling 
technologies and turbine design.  Among the publications surveyed, reference [73] 
provides  the most comprehensive  data on  the  stated parameters  (see Table  3.1). 
The present author assumes that the “current” technology corresponds to the time 
at  which  reference  [73]  was  published,  i.e.  AD  2005.    Since  the  F100­PW229 
engine  was  developed  in  the  1980s,  the  present  author  assumes  that  the
36 







Kcool  hint  efilm  Bimetal  Bitbc 
F100­EQ engine  0.045  0.60  0.30  0.15  0.1 
Current technology *  0.045  0.70  0.40  0.15  0.3 
Advanced technology *  0.045  0.75  0.45  0.15  0.4 
Super advanced technology *  0.045  0.80  0.50  0.15  0.5 
* Time frame with respect to Reference [73] 
·  Modelling of the Single­Stage Equivalent Turbine 
Theoretically,  the  behaviour of  a multi­stage  turbine  could mathematically 
be  modelled  as  the  integration  of  the  behaviours  for  each  individual  stage. 
However  the  map  of  the  individual  turbine  stage  is  unavailable  even  from  test 
measurements,  due  to  the  limitations  in  the  present  instrumentation  [74]. 
Moreover,  the  performance  of  the  downstream  stage(s)  is  often  affected  by 
swirling flow from upstream stage(s).  Therefore the present practice is to model 
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turbines.    For  simplicity,  only  the  cooling­flows  for  the  vanes  and  blades  are 
considered  here.  Figure  3.3(a)  shows  the  model  of  a  two­stage  turbine.    The 
cooling­flow  for  the  1 st  row  of  nozzle­guiding­vanes  (NGVs)  will  do  work  on 









































































Figure  3.4  shows  the  process  of  modelling  the  cooling­flow  rate  for  the 
equivalent  single­stage  turbine  (see  Figure  3.3(b)).  Equations  (3.5)  and  (3.6) 
relate  the  cooling­flow  rate  for  the  two­stage  turbine  to  that  for  the  equivalent 
single  stage  turbine.    The  work­distribution  (x)  describes  the  ratio  of  work 





pressures  and  temperatures  of  the  two­stage  turbine  and  the  single­stage 
equivalent turbine are respectively identical.  Figure 3.5 shows the flow chart for 
the  engine  performance­prediction,  incorporating  the  turbine’s  cooling­flow  rate 




Figure 3.5. Flow chart for the engine performance­prediction taking into 
consideration the prediction of the cooling­flow rate. 
·  Engine’s Performance­Parameters 



























( ) 2 / 1 / 1 / /  ngv cl rotor cl ngv cl eq ngv cl  W W W W + F + = - 
( )( )  2 / 2 / 1 / /  1  rotor cl ngv cl rotor cl eq rotor cl  W W W W + + F - = -
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ü  Specific  thrust  (ST)  is  the  thrust  per  unit  mass­flow  (see  Equation  (3.7)) 
[69].  A higher specific thrust would mean a higher thrust for a given mass­ 
flow  rate  or  a  smaller  engine  could  be  developed  to  produce  the  required 
thrust. 
(3.7) 
ü  Specific  fuel­consumption  rate  (SFC)  is  the  fuel­consumption  rate  needed 





ü  Thermal  efficiency  (hth)  indicates  the  engine’s  overall  thermodynamic 




engine  that  is  converted  to  useful  power.    Propulsive  efficiency  can  be 
evaluated using Equation (3.10) [69]. 
(3.10) 
ü  The  overall  efficiency  of  an  engine  is  the  product  of  its  thermal  and 
propulsive  efficiencies  (see  Equation  (3.11))  [69].    An  increase  in  the 


































The  process  for  calculating  the  turbine’s  cooling­flow  rate  for  the  engine 
under  specific  off­design  conditions  is  identical  to  that  shown  in  Figure  3.5. 
Iterations  are  required  by  updating  the  turbine’s  cooling­flow  rate  in  the 
simulation  model  until  the  calculated  turbine’s  cooling­flow  rate  between 
consecutive  iterations  is  within  the  specified  tolerance,  i.e.  0.01  kg  s ­1 .    The 
following are assumptions made: ­ 
ü  The  maximum  allowed  material  temperature  is  assumed  constant,  i.e. 
1150K. 
ü  The  turbine’s  cooling­flow  temperature  is  also  equal  to  the  compressor’s 






the  altitude  relight  capability  and  also  to  achieve  an  acceptable  combustion­ 
efficiency over its operating envelope.  Altitude relight at the highest altitude and 
lowest  flight Mach­number  is one  of  the  critical  design­conditions.   To  size  the 
combustor  for  altitude  relight,  the  combustor’s  inlet­flow  condition  under 
windmilling  is  required.    The  approaches  for  calculating  the  combustor’s  inlet­ 


































































been  evaluated.    For  easy  reference,  the  two  methods  are  designated  as 
WindMilling­Method­A  and  WindMilling­Method­B,  respectively.    The 
methodology  for  WindMilling­Method­A  is  adopted  and  described  here.    For 
completeness,  the  methodology  for  WindMilling­Method­B  is  included  in 
Appendix D.   Based  on  the  results  from WindMilling­Method­B,  the  calculated 
combustor size is appreciably larger than required (see Appendix E). 
WindMilling­Method­A [69] 
The  compressor’s  pressure­ratio  and  temperature­ratio  under  windmilling 
condition  can  be  estimated using Figure  3.6.    The  data  for  the  compressor with 











































will  be  lower  than  for  a  turbojet  with  the  same  design­point  pressure­ratio. 




free  windmilling  flight  Mach­number,  the  free  windmilling  mass­flow  function 











































( )( ) dp TJ wm TF wm a 08 . 0 1 1 1  / / - - P + = P
44 
For a  turbofan engine with a bypass­ratio equal  to  five at  the design­point 
condition,  its  free­windmilling bypass­ratio could be as high as eighty [69].   For 




Two methodologies  employed  for  sizing  the  combustor  are  designated  as 
CombSizing­Method­A  [77]  and  CombSizing­Method­B  [69],  which  are 
evaluated  using  the  size  of  the  combustor  for  the  F100­PW229  engine.    The 
combustor  size  predicted  using  CombSizing­Method­A  is  close  to  that  of  the 
F100­PW229  engine’s  combustor:  thus  it  was  used  in  this  study.    The 
methodology for CombSizing­Method­B and the evaluation results are included in 
Appendices  F  and  G,  respectively.    CombSizing­Method­A  consists  of  the 
combustion  and  pressure­loss  approaches:  the  larger  combustor­size  obtained 
from these two approaches is selected. 
Combustion Approach [77] 
Figure  3.8  shows  the  variation  of hcomb  with qcomb  for  the  sizing  of  the 
combustor.   For  the same combustor’s  inlet­flow condition, a  large combustor  is 
required  to obtain a high q­value  (see Equation (3.16) [77])  so achieving a high 
combustion efficiency. 
(3.16) 
In  this  study,  an  annular  combustor  is  assumed  for  both  the  baseline  and 
two­combustor engines.  The combustion efficiencies of both the main­combustor 
and ITB are assumed to be 98% under normal operating conditions.  With limited 
available  information,  the  present  author  selects  a  corresponding qcomb­value  of 
4´10 8  Pa 1.75 m 2.75 kg ­1 s  (see  Figure  3.8).    To  ensure  that,  at  altitude,  relight  can 








ensue,  then  a  significantly  lower  combustion­efficiency  (70%®80%)  has  to  be 
accepted in order to reduce the combustor size: therefore the corresponding qcomb­ 
value  of  1.5´10 7  Pa 1.75 m 2.75 kg ­1 s  is  assumed.    Relight  only  occurs  over  a  short 
time  period.    The  penalty  of  a  high  SFC  associated  with  a  low  combustion 
efficiency is acceptable. 
Figure 3.8.  Combustion efficiency versus q [77] 
Pressure­Loss Approach [77] 
Figure  3.9  shows  the  chart  of  combustor  pressure­loss  versus  mass­flow 
function  (DPt/Pt  versus  MFF)  for  the  sizing  of  combustor.    For  an  annular 




















































The  depth  of  the  flame­tube  (Dflametube)  is  65%  of  that  of  the  combustor 
(Dcomb).  The flame­tube can be broken into primary, secondary/intermediate and 
dilution  zones  in  the  axial  flow  direction.    The  recommended  ratios  of  lengths 
(Lzone) of the respective zones to the depth of the flame­tube (Dflametube) are shown 
in  Table  3.2.  The  entire  combustor  length  also  includes  the  injector  and  the 
distance between the diffuser exit and injector (see Figure 3.10).  The “length” of 











Two methods  for  sizing  the  afterburner  have  been evaluated: Afterburner­ 
Method­A  is  based  on  the  correlation  of  the  reheat  combustion­efficiency  and
47 
Afterburner­Method­B  is  an  extension of  the  loading­approaches  (see Appendix 
F).    In  the  latter  method,  a  loading  of  lower  than  100  kg  s ­1  atm ­1  m ­3  is 
recommended [69], which results in a small combustor size: therefore this method 
is  not  adopted  here.    In  the  use  of  Afterburner­Method­A,  the qab–value  is 
estimated  for  the  required  afterburner’s  combustion  efficiency  and  inlet­flow 
temperature  [77].    With  a  known  afterburner’s  inlet­flow  condition,  the 
afterburner  volume  (AabLab)  can  be  calculated  (see  Equation  (3.17)).   With  the 
limited  relevant  data  available,  interpolation  and  extrapolation  are  conducted  in 
order  to  devise  the  curves  of hab  versus qab  for  various  afterburner’s  inlet 
temperatures (see Figure 3.11). 
(3.17) 



































Tt = 873K  Tt = 673K  Tt = 873K  Tt = 1073K  Tt = 1273K 




There  are  two  common  methods  for  predicting  the  engine’s  transient­ 
behaviours, namely the method of Constant Mass­Flow and the Inter­component 
Volume  Method  [79].    Both  methods  are  relatively  straight­forward,  but  their 
implementation would be  time  consuming  and  a  significant  amount  of  addition 
data would be required.  Therefore, a simpler approach is adopted in this study. 
In the  transient process,  there  is a work imbalance between the turbine and 
compressor (mounted on the same spool).  Newton’s second law of motion relates 
the rate­of­change of spool’s rotational­speed to this imbalance of work [69, 80] – 
see  Equation  (3.18).    To  account  for  the  effects  of  the  variation  in  the 




Figure  3.12  shows  the  methodology  for  analyzing  the  engine’s  transient­ 
behaviour.  The parameters that are commonly used to control the engine are the 
turbine’s entry­temperature (TET) and fuel­flow rate (Wfuel): the former is used in 
this  investigation.    The  TET­schedule  is  divided  into M  intervals  each  with  an 
equal time­step, Dt (see Figure 3.13).  The TET­schedule is also assumed to be of 
a  step­function  instead  of  a  continuous­function.    Another  two  parameters 
required are the spool’s polar moment of inertia and its rotational speed: these are 
strongly  dependent  on  the  design  of  and  materials  for,  the  engine  and  its 
components.   Hence exact values for  these two parameters are difficult  to obtain 
from  the  generalized  literature  in  the public  domain,  and  estimations have  to be 
made.    It  is  expected  that  there  will  be  discrepancies  in  the  estimated  values. 
























combustor  engines,  such  discrepancies  should  have  minimal  impact  upon  the 
findings of this study. 
Figure 3.12. Flow chart for engine’s transient­performance analysis. 
At  the  beginning  of  each  time­step,  the  engine  operates  with  an 











































factors,  such  as  heat  soakage,  tip  clearance, volume dynamics  and delays  in  the 
combustion  and  control  processes.    Although  there  are  these  limitations  in  this 
























































used  in GasTurb  [80].  As  the GasTurb manual  does  not describe  the  complete 
methodology  for  the  transient­performance  prediction,  the  present  author  is 
uncertain if the proposed methodology is identical to that coded in GasTurb. 














The  maximum  rotational  speeds  of  the  LP  and  HP  spools  of  the  F100­ 










exact  information  concerning  the  F100­PW229  engine,  the  author  assumed  that 





when  viewed  from  the  aft  and  side  of  aircraft  [14,  17­20].    In  this  study,  the 
infrared­signatures  from  the  engine’s  exhaust­cavity  (i.e.  turbine,  tail­pipe  and 
exhaust­nozzle) and the exhaust­plume are calculated and analyzed. 
Computation  programs are  available  to  calculate  the  infrared­energy  of an 
object with high accuracy.  However, such programs are unavailable at relatively 
affordable cost.  Theoretically, users could implement a prediction­code based on 
the  fundamental  radiation  equations  [17].    However,  the  process  is  time 
consuming  and  validation  is  difficult  without  experiment  data.    Empirical 
equations are available for user to make a quick estimation of the infrared­energy
53 
of  an  object  [12,  14,  83].    However,  the  results  calculated  using  empirical 
approaches are expected to be of low accuracy. 
The  objective  here  is  to  investigate  the  infrared  signature  of  the  two­ 
combustor  engine  relative  to  that  of  the  baseline  (i.e.  conventional)  engine. 
Therefore,  given  the  considerations  concerning  the  availability  of  an  infrared­ 
signature prediction code, the author chose the simple approach for calculating the 
infrared  energies  of  the  engine’s  exhaust­cavity  and  exhaust­plume  using 
empirical equations. 
·  Engine Exhaust­Cavity 
Figure  3.16  shows  a  typical  engine  tail­pipe  with  a  convergent­divergent 
(CD) nozzle.  The infrared detector is shown at angle, q, with respect to the nozzle 
centreline.  For the ratio of tail­pipe’s length­to­radius (Lexh­sys/Rnoz­throat) that falls 
in  the  range  of  three  to  eight,  the  nozzle  could  be  treated  as  a  blackbody­type 
source.    Conservatively,  the  entire  exhaust­cavity  is  assumed  to  be  a  thermally 
grey body (i.e. a continuum radiator whereby  it emits radiation across the whole 
bandwidth) with an effective emissivity of 0.9 [83].  The radiance of the exhaust 
cavity  can  be  calculated  using  equation  (3.22) provided  the  total  temperature  at 
the  nozzle’s  exit  is  known.   With  a  known  value  for  the  nozzle’s  exit  area,  the 
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Attenuation  of  the  transmission  of  the  infrared  energy  occurs  due  to 
absorption  of  the  energy  by  the  various  gases  in  the  atmosphere,  i.e.  mainly 
carbon  dioxide  (CO2)  and  water  vapour  (H2O).    Generally,  there  are  three 
wavebands  (also  known  as  windows)  throughout  which  attenuation  is  minimal 
(see  Figure  3.17),  namely  1­3mm,  3­5mm  and  8­14mm  [14,  16].  According  to 
reference  [14],  there  is no official  standard  for  the wavebands  for  the  respective 
windows. 
The  spectral  radiance  of  the  target  can  be  calculated  using Planck’s  Law 
(see equation (3.24)).  In order to calculate the radiance and radiant­intensity of a 








known  as  line  radiator  [14].    The  intensity  of  the  radiation  at  a  wavelength  of 
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~2.7mm is significantly lower than that for the ~4.3mm wavelength radiation [14]; 
thus  only  the  latter  is  considered  here.    The  radiation  from  the  plume’s  CO2 
experiences higher absorption at the same wavelengths (i.e. ~2.7mm and ~4.3mm) 
as  it propagates through the atmosphere (see Figure 3.18).  The radiations at  the 
wavelengths  correspond  to  the  two­peaks  (see  Figure  3.18)  are  not  absorbed 
during  the  propagation  of  the  infrared energy.  “Equivalent”  radiations  over  the 




To  calculate  the  exhaust­plume’s  radiant­intensity,  reference  [12]  suggests 
that  the  plume  can  be modelled  as  a  solid  cone  geometry with  uniform  surface 
temperature  and  emissivity.    If  the  exhaust  is  subsonic,  the  gases’  static 
temperature is used; whereas if the exhaust is supersonic with diamond­shock, the 
gases’  stagnation  temperature  is  used.    There  is  ambiguity  concerning  the 
selection of the value of the plume’s temperature when the exhaust flow consists 
of  weak  shocks.    Reference  [83]  suggests  the  temperature  of  the  plume  for 


























































the  aircraft’s  rate­of  turn  and SFC under  specific  flight conditions  are described 
here.   In addition to the engine’s performance data,  the aircraft’s drag versus lift 
(i.e.  drag­polar,  CL  versus  CD)  and  weight  characteristics  are  required.    The 
method for predicting the drag­polar and weight characteristic, of selected aircraft 
configuration,  are presented.   Technically,  the  conduct of a mission  analysis  for 
the  selected aircraft  configuration should reflect more accurately  the potential of 
the  two­combustor  engine.    However,  due  to  both  commercial  and  military 
confidentiality  constraints,  there  is  insufficient  exact  data  to  conduct  a  fruitful 
mission­analysis  here.   Nevertheless,  the  findings  from the present  investigation 




is  known  as  its  drag polar, which  can be described by Equation (3.27)  [84].    In 
this  thesis,  the  F16 Falcon  and  generic  fighter aircraft’s drag­polars  available  in 
the public domain [84, 85] are  surveyed,  tabulated and compared  (see Appendix 
H).  It  is commonly accepted  that  test­data are more  reliable:  thus  interpolations 
and  extrapolations  have  to  be  conducted, based on  data  from  reference  [84],  in 
order  to  tabulated the parasitic drag (CDo) and drag­due­to­lift (k1  and k2) for  the 
F16­EQ aircraft (see Table 3.3). 





M0  CDo  k1  k2  M0  CDo  k1  k2 
0.2  0.01835  0.1170  ­0.0070  1.05  0.04380  0.1600  ­0.0010 
0.4  0.01835  0.1166  ­0.0065  1.1  0.04360  0.1733  ­0.0009 
0.6  0.01835  0.1159  ­0.0054  1.15  0.04300  0.1867  ­0.0008 
0.8  0.01835  0.1152  ­0.0043  1.2  0.04280  0.2000  ­0.0007 
0.86  0.01835  0.1150  ­0.0040  1.4  0.04280  0.2533  ­0.0002 
0.9  0.01900  0.1245  ­0.0034  1.6  0.04280  0.2980  0.0000 
0.95  0.02900  0.1363  ­0.0026  1.8  0.04280  0.3340  0.0000 




additional  parasitic  drag  must  be  estimated  and  added  to  that  of  the  “clean” 
configuration.  Figure  3.19  shows  the  ratio  of  drag  to  dynamic­pressure  (also 
known  as  the  drag­area,  D/q)  of  a  typical  weapon­system  and  its  suspension. 
Depending on the mounting position relative to the aircraft, a correction factor (Q) 
is employed to account for interference effects (see Table 3.4) [86].  The parasitic 

















that  the  k1  and  k2  values  remain  invariant  for  the  various  F16­EQ  aircraft 
configuration. 
In reality, the control surfaces are adjusted to trim (i.e. the drag equal to the 
thrust  and  lift  equal  to  weight)  the  aircraft  during  the  flight;  thus  the  aircraft’s 
drag­polar will be altered.  In addition, the drag­polar also varies with the change 















in  the  flight  altitude.    Due  to  the  lack  of  precise  data  and  prediction  tools,  the 
above  two  influential  factors  are  also  not  take  into  consideration  in  the  present 








·  Weight of the F16 Falcon Aircraft and Associated Stores 
Table  3.5  shows  the  weights  of  F16  Falcon  aircraft  and  various  weapon 
systems [87­91].  In the  literature, it is not clear whether the stated weight of the 


















































weight  ratio  is  used  to  tabulate  the weight  of  the  empty tank  for  the  300G  and 
370G tanks. 
It  is not surprising that  there are differences in the weight of  the F16 listed 
in the various references.  Partially,  it is because the respective authors might not 
be able to assess the official aircraft data.  In addition, there could discrepancies in 
the  definition  for  the  corresponding  configurations  for  the  “empty” weight  and 
maximum  take­off  (T/O)  weight.    Therefore  without  knowing  the  exact 






[87]  [88]  [89]  [90] 
Estimated 
Value 
F16 Empty Weight (kg)  8910  8670  8495  ­  ­ 
F16 Max T/O Weight (kg)  12723  19200  19185  ­  ­ 
Internal Fuel (kg)  3228  ­  3250  ­  ­ 
300G Tank (Empty) (kg)  ­  ­  ­  ­  299 
300G Tank (Fuel) (kg)  ­  ­  ­  ­  908 
370G Tank (Empty) (kg)  ­  ­  ­  ­  368 
370G Tank (Fuel) (kg)  ­  ­  ­  ­  1120 
CFT (Empty) (kg)  ­  ­  ­  ­  224 [87] 
CFT (Fuel) (kg)  ­  ­  ­  ­  681 [91] 
Aim­9 Sidewinder (kg)  ­  ­  ­  76  ­ 
Aim­7 Sparrow (kg)  ­  ­  ­  227  ­ 
3.3.7  Operating Envelope Prediction 
Figure 3.21 shows the operating envelope of a  typical fighter­aircraft.  The 
aircraft  envelopes  shown  are  for  zero  rate­of­climb  (i.e.  Ps=0)  with  the  engine 
operating  at  either  maximum  dry  (military  thrust)  or  wet  (maximum  thrust)
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The  author  is  unable  to  acquire  the  F16’s  stall­limits  and  its  upper  flight 
Mach­number limiting characteristics.  Therefore it is assumed that the F16­EQ’s 
stall­limit is at an equivalent airspeed of 110 knots [69].  In this analysis, the main 
concern  is  on  the  effects  of  the  engine  on  the  operating  envelope  at  dry­thrust 
(military  thrust)  conditions.    Therefore  the  author  further  assumes  the  engine 
performance  is  the  limiting  influential  factor  with  respect  to  the  aircraft’s 
maximum achievable flight Mach­number. 
Figure  3.22  shows  the  forces  acting  on  an  F16  aircraft  under  its  flight 
condition.  For a given configuration to stay airborne, the aircraft’s angle­of­attack 
(AoA)  is  higher  at  low  flight  Mach­numbers  than  that  at  higher  flight  Mach­ 
numbers.  To be precise, the engine’s thrust needs to be resolved into components 
along  and  perpendicular  to  the  flight  direction  based  on  the  flight’s  AoA. 
However,  the  data  for  the  F16’s  lift  versus  AoA  relation  is  not  available. 
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uncertainty  due  to  this  assumption  has  a  higher  impact  at  a  lower  flight Mach­ 
number than at  a higher  flight Mach­number.   Since  the  lowest boundary of  the 




At  each  flight  altitude,  there  is  a  range  of  flight  Mach­numbers  at  which  the 
aircraft’s  rate­of­climb  is  greater  than or equal  to zero.   Tabulating  the  range of 
flight  Mach­numbers  for  a  specific  range  of  flight  altitude  will  provide  the 
operating envelope for that aircraft. 
(3.31) 



















limiters  to  the  engine’s maximum  achievable  thrust  at  off­design  condition.    In 
this analysis,  the engine’s TET is kept at  its respective maximum value with the 
components’ (e.g. the fan) operating envelope as its limiter. 
In  addition,  the  author  does  not  have  the  schedule  of  the  afterburner 
temperature  at  off­design  condition.    In  general,  the  engine’s  mass­flow  rate 
reduces with increase in altitude.  Therefore, it is probably necessary to reduce the 
afterburner  temperature  with  altitude  to  give  the  afterburner  a  reasonable  life­ 
span.   Hence  the  author makes  the assumptions  that  the  afterburner  temperature 
reduces at the rate of 50K per 10kft (i.e. 3.048km) increase in flight altitude. 
3.4  Conclusions 
The  analytical  approaches  to  the  investigation  on  the  potential  of  a  two­ 
combustor engine for military fighter applications has been finalized; whereby the 
research topic  is sub­divided into various areas of  interests.   The analytical  tools 








(i.e.  ITB)  occurs  in a  lower­pressure  environment;  therefore  the  two­combustor 
engine  is  expected  to have  lower cycle­efficiency.   However, Liew et  al  [35­39] 
and  Vogeler  [40]  have  reported  that  the  two­combustor  engine  can  achieve  a 
higher specific thrust at lower specific fuel­consumption rates (SFCs) than that of 
the baseline (i.e. conventional) engine.   Also,  there are  inconsistent  trends in the 
publications – see Section 2.7.  The “unexpected” findings and the  inconsistency 
predictions have been investigated by the present author, and the reasons  for  the 




[46]  and  [92],  were  developed  for  a  conventional  engine.    Liew  et  al  [34­39] 
extended the methodologies to predict the performances of both the baseline (i.e. 
conventional) and two­combustor engines.   Liew et al had also  incorporated two 
gas­properties  models,  namely  the  “Constant  Specific­Heat”  (CSH)  and 
“Modified Specific­Heat” (MSH) models, in the engine’s performance­prediction. 
However,  the  effects  of  the  gas­properties  model  on  the  engine’s  performance 
were not addressed. 
The  present  author  has  further  incorporated  the  “Improved Specific  Heat” 
(ISH) model  into the engine performance­prediction.   The effects of  the selected 
gas­properties model  on  the  engines’  performances  are  illustrated  for  a baseline 
(i.e.  conventional)  engine  (CE)  and  a  two­combustor  engine  (TCE):  thereby the 













The modelling  of  the  thermodynamics  of  the  gas properties using  the  ISH 
model  is  more  comprehensive  than  those  achieved  with  the  CSH  and  MSH 
models.    Therefore  the  methodology  formatted  for  the  ISH  model  has  been 
applied  for  the  CSH  and  MSH  models;  the  methodology  being  elaborated  in 
Appendices I to L. 
4.2.2  Engine Configurations 
Figure 4.1  shows  schematically  the  layout  of  the  two­combustor  separate­ 
exhaust turbofan engine, where the ITB is installed between the high­pressure and 
low­pressure  turbines  (HPT  and  LPT).    The  same  layout  is  applicable  to  the 
baseline engine; whereby  the  gas properties at Station 7 are  identical  to  those at 
Station 6 in the absence of the ITB. 
The  design­point  conditions  of  both  the  baseline  and  two­combustor 
separate­exhaust  turbofan  engines  are  shown  in  Table  4.1.    The  low­pressure 
turbine’s  entry­temperature  (LPTET)  is  an  additional  design­point  parameter  for 





















Parameter  Value  Parameter  Value 
Total pressure­ratios  Polytropic efficiencies 
Inlet, Õdiff­max  0.99  Fan, hpoly/fan  0.93 
Main burner, Õmb  0.95  LPC, hpoly/lpc  0.8738 
ITB, Õitb  0.95  HPC, hpoly/hpc  0.9085 
Nozzle, Õnoz  0.99  HPT, hpoly/hpt  0.8999 













as  though  they  behaved  as  perfect  gases.    Three  sets  of  gas  properties  are 
calculated and the assignments of the gas properties are as follows: ­
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ü  Cp0, R0  and g0, are computed based on the engine’s inlet­temperature.  The 





ü  Cpitb,  Ritb  and gitb  are  function  of  the  temperature  and  fuel­air­ratio  at  the 
ITB’s exit.  Thereafter, constant values of Cpitb, Ritb and gitb are used here. 
Based  on  the  calculated  gas  properties,  the  fuel­air­ratios  of  the  main 
combustor  and  ITB  are  computed  using  Equations  (4.1)  and  (4.2),  respectively 







The modelling of  the engine’s performance is identical  to  that for  the CSH 
model, except for  the calculation of  the combustors’ fuel­air­ratios.    In the MSH 





























properties  at  the  respective  components’  inlets  are  calculated  and  used  in  the 
prediction  of  the  engine’s  performance.    The  flows  through  the  components, 
except  for  the  combustor,  are  assumed  to  have  the  same  values  of  the  gas 
properties as at their inlets.  For the combustors, the gas properties at its inlet and 
outlet  are  calculated  and used  to  calculate  the  fuel­air­ratio  using Equations  4.1 
and 4.2. 
This  ISH model  differs  slightly  from  the  “Variable  Specific­Heat”  (VSH) 
model [46, 92].  The latter calculates the gas properties at both the inlet and exit of 
each  component,  whereas  the  ISH model  assumes  each  component,  except  the 
combustors, operates with same values of gas properties as at its inlet. 
4.2.4  Validation  of  the  Engine’s  Performance­Simulation 
Program 
The  reproduced  engine­behaviour  simulation  program,  based  on  the  CSH 
model, was validated using results from reference [38].  Figure 4.2 shows that the 
predictions matched  closely  with  the  validation  data  and  thus  demonstrates  the 
reliability  of  the  reproduced  program.    The  slight  discrepancies,  especially with 
respect to the thermal efficiencies, could be due to the following: ­ 
ü  The approaches for calculating the values of both g and R may be different. 
ü  The  possible  errors  incurred  during  the  extraction  of  data  from  reference 
[38]. 
ü  The  thermal  efficiency  is  sensitive  to  the  prediction  accuracies  for  the 
engine’s inlet and exhaust velocities.
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[  TCE/0km[38]  CE/0km[38]  TCE/10km[38]  CE/10km[38] 
TCE/0km/CU  CE/0km/CU  TCE/10km/CU  CE/10km/CU]. 
4.2.5  Clarifications concerning Liew et al’s Publications 
The design­point conditions for the two­combustor engine in references [36] 
and  [38]  are  identical.    However  the  behaviours  of  the  above  two­combustor 
engines under part­throttle conditions are different (see Figure 4.3).  The present 
predictions  are  superimposed.  The  present  author  suggests  that  the  results 
published  in  reference  [38]  are  a  combination  of  the  performances  of  the  two­ 
combustor  engine  (with  ITB  turned­on)  and  the  conventional  engine.    Also  the 
curve, corresponds to the transition when the ITB is turned­on, has been smoothed 
(see Figure 4.3).  As for  the results published in reference [36], Liew et al could 

































































( ) ( ) mb fuel itb fuel mb fuel  W W W W FAR  / 6 / / 6 - + = 
Figure 4.3. Results of two­combustor turbofan engine performance at part­throttle 
conditions at an altitude of 10km and flight Mach­number of 1.2 
[  TCE[38]  TCE[36]  TCE/CU  CE/CU]. 
4.2.6  Suspected Errors in Liew et al’s Modelling 
Although the present author’s prediction matches well with those in Liew et 
al  publication  (see  Figure  4.2),  further  study  reveals  the  following  conflicting 
observations: ­ 
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author [  TCE[38]  CE[38]  TCE/CU  CE/CU]. 
(4.5) 
After the ITB is turned­off, omitting the effects of ITB’s cold pressure­loss 
will  result  in  over­predicting  the  engine’s  performance  (see  Figure  4.4).    The 
miscalculations of the Cpitb and bypass ratio have been corrected and the predicted 
results shown in Figure 4.5.  The effects of the present prediction show that there 
is  no  indication  that  the  two­combustor engine operates with a  lower SFC when 
compared  with  that  of  the  baseline  engine  producing  a  comparable  thrust. 
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4.2.7  Effects  of  the  Choice  of  Gas­properties  Model  on  the 
Engine Performance­Prediction 
The  off­design  performances  of  both  engines,  at  full  and part­throttle,  are 
simulated and analyzed.  Under full­throttle condition, the analyses are conducted, 
for  flight Mach­numbers  of  zero  to  1.6,  at  both  at  sea­level  and  an  altitude  of 
10km.  For the analysis of the part­throttle performance, the flight condition for an 
altitude  of  10km  and  flight  Mach­number  of  1.2  is  selected.    For  the  two­ 
combustor engine, under part­throttle condition, the  low­pressure turbine’s entry­ 
temperature  (LPTET)  is  reduced  with  the  high­pressure  turbine’s  entry­ 
temperature  (HPTET)  held  at  its  maximum  allowable  value.    The  HPTET  is 
reduced after the ITB is shut­down. 
·  Conventional Engine 
Under  full­throttle  condition,  the  trends  of  the  thrust,  SFC  and  thermal 
efficiency  versus  flight  Mach­number  do  not  change  appreciably  even  though 
different gas­properties models are used (Figure 4.6).  The thrusts predicted by the 
three models  have only marginal  differences.   However,  the predicted  values  of 





the engine’s  inlet­temperature.   Hence the value of  the Cp4  in  the CSH model is 
lower  than  that  for  the  MSH  model.    In  the  ISH  model,  the  predicted  main 
combustor’s  inlet­temperature  is  slightly  lower  than  that  predicted  via  the MSH 
model.  Therefore the value of the Cp4  in the ISH model is slightly lower than that 
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ratio predicted via the CSH model is higher than both those for the ISH and MSH 












“fish­hook”  trend  for  the  SFC versus  thrust  curves.   Similarly,  the  trends of  the
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thermal efficiency versus net thrust curves are predicted by all the three models to 





The  study of  the performance of  the  two­combustor engine under  the  full­ 




ü  The  thrust  values  predicted  using  the  three  models  are  approximately  the 
same. 
ü  Each gas­properties model has a significant influence on the absolute values 
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Nevertheless,  the  influence  of  the  gas  model  is  less  significant  on  the 
predicted  performance  for  the  two­combustor  engine  than  for  the  conventional 
engine.    The  use  of  the  CSH  model  results  in  an  over­prediction  of  the  main 




fuel­air­ratio  (see Figure 4.9);  it  also  demonstrates  that  the  net  influence  of  the 
CSH model depends on the engine’s configuration. 
Figure  4.10  shows  the  two­combustor  engine’s  performance  under  part­ 
throttle conditions at an altitude of 10km and a flight Mach­number 1.2 condition. 

































































“fish­hook”  shape  [79].   Generally,  predictions  obtained  using  the  three models 
exhibit  similar qualitative  trends, but different  transitions occur when  the  ITB  is 
turned­off/on.   The trends of the SFC and thermal efficiency versus net  thrust as 

































































In  the  curves  predicted  using  the  CSH model,  there  is  a  decrease  in  SFC 
with  a  corresponding  increase  in  thermal  efficiency when  the  ITB  is  turned­on. 
At point U (see Figure 4.10), the ITB’s fuel­air­ratio is equal to zero, i.e. the CpT 
values  at  the  ITB’s  inlet  (station  6  –  see  Figure  4.1)  and  exit  (station  7  –  see 
Figure  4.1)  are  equal  (see  equation  (4.2).    In  the  CSH model,  the  Cp6  value  is 
assumed  to  be  equal  to Cp5;  thus  it  is  higher  than  the  Cp7  value.    In  order  for 
(CpT)6  to  be  equal  (CpT)7,  T7  will  need  to  exceed T6.    At  point V  (see Figure 
4.10),  the  values  of    Cp6  and Cp7  are  assumed  to  be  equal  to Cp5  for  the  CSH 




When  the MSH model  is  used,  the  SFC  increases  and  thermal  efficiency 
decreases when the ITB is turned­on, i.e. the trend at the transition is opposite to 
that  predicted  using  the  CSH model.   At  point  X  (see  Figure  4.10),  the  ITB  is 
turned­on,  so  the Cp6  value  is  calculated  based on LPTET  (T6).  For zero  fuel­ 
consumption  rate  in  the  ITB,  the  values of Cp7  and T7  are equal  to Cp6  and T6, 
respectively.  Whereas, at point Y (see Figure 4.10), the ITB is turned­off, and the 
Cp7 value is set equal to the Cp5 value.  The Cp7 value at point X is lower than at 
point Y,  and  this  results  in  lower  flow’s  temperature  and  pressure  at  the  LPT’s
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the  inlet  flows of  respective components.   Hence  it  is  reasonable  to assume  this 
model predicts more accurate results than can be achieved with the CSH and MSH 




The  present  author  has  shown  that  the  “unexpected”  findings  and  the 
inconsistent trends published by Liew et al are caused by (i) the miscalculation of 
the  values  of  the  gas  properties,  (ii)  the  inappropriate  assumptions  and  (iii) 
employment of different gas­properties models.  At the full­throttle condition, the 
thrust produced by the two­combustor engine is higher at the expense of a higher 
SFC  when  compared  with  that  of  the  baseline  (i.e.  conventional)  engine. 
Similarly,  under  the  part­throttle  condition,  there  is  no  indication  that  there  is  a 
reduction in the two­combustor engine’s SFC when the ITB is turned­on. 
4.3  Review on Vogeler’s Publication 
The  selected  baseline  engine,  in  Vogeler’s  publication  [40],  is  a 
conventional  two­spool  separate­exhaust  turbofan  engine  (see  Figure  4.11(a)). 
Vogeler’s results reveal that a two­combustor engine produces a higher achievable 
thrust when compared with that of the baseline (i.e. reference) engine.  However, 
the  two­combustor  engine  of  two­spool  configuration  (see  Figure  4.11(b))  will 
require a higher SFC, whereas the single­spool configuration (see Figure 4.11(c)) 








































Vogeler  adopted  engine  performance­prediction  methodology  [40]  was 
studied and  the code  reproduced.   The  following assumptions were made by  the 
present author due to the insufficient available information: ­ 




ü  The  main  combustor’s  pressure­loss  and  combustion­efficiency  were 
assumed to be 5% and 99%, respectively [46]. 
ü  The cooling­flow rate was adjusted to match the Thg  of 1740K and TET of 
1580K,  respectively.    However,  this  does  not  match  the  cooling­air 
percentage as specified in reference [40]. 
·  Engine Performance­Prediction Program Validations 
The  validation  is  conducted  using  the  baseline  (i.e.  conventional)  engine 
under  design­point  conditions  as  in  Table  4.3  and  with  the  component 
characteristics listed in Table 4.4.  The predicted results for the total­temperature, 
at  respective  stations,  matches  well  with  the  published  data  (see  Figure  4.12). 
However,  the  predicted  thrust  and  fuel­consumption  rate  are  significantly  lower 
than the published data (see Table 4.5). 
Table  4.6  shows  the  values  of  the  parameters  extracted  or  deduced  from 
reference  [40]:  the  thrust  of  the baseline  engine  is  calculated  using  these  values 
and  included  in  Table  4.5  for  comparison.    The  comparison  reveals  that  the 
present  author’s  predicted  and  calculated  thrusts  are  approximately  equal,  but 
significantly  lower  than  the  pertinent  published  data.    The  effects  of  the 
uncertainty  in  the  fuel­consumption  rate  on  the  calculated  thrust  are  relatively 
small.  This  is  because  the  amount  of  the  fuel­consumption  rate  is  significantly 
lower than the engine mass­flow rate.
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trends  (see Figure 4.13). Therefore  the author  suspects  that  there are  some “off­ 




Two  configurations  of  the  two­combustor  two­spool  separate­exhaust 
turbofan  engine  are  considered  in  reference  [40],  namely  a  single­spool  (see 
Figure 4.11(b)) and  a  two­spool configuration (see Figure 4.11(c)).   The design­ 
points  of  the  baseline  (i.e.  conventional)  engine  and  two­combustor  engines  are 













Mass­flow rate, W (kg s ­1 )  800  800  800 
Bypass ratio, BPR  8  8  8 
Overall pressure­ratio, OPR  32  32  53 
C1’s pressure­ratio  1.45  1.60  1.60 
C2’s pressure­ratio  1.80  1.95  2.25 
C3’s pressure­ratio  2.60  2.85  3.05 
T1’s pressure­ratio  N.A.  N.A.  2.5 
Tt/hg/mb (K)  1740  1740  1740 
Tt7 (K)  1580  1580  1580 
Tt/hg/itb (K)  N.A.  1740  1740 






the  calculation  of  combustor’s  fuel­consumption  rate  and  the  mixing  of  the 
cooling­flow  rate with  the main  stream’s  hot­gas.    Equations  (4.6) and  (4.7) are 
used  by  Vogeler  to  calculate  the  main  combustor’s  fuel­consumption  rate  and 
model  the mixing  of  the  cooling­flow  and  hot  gases  entering  the HPT  (i.e.  T1) 
(see Figure 4.11  for  the station numbers).   Based on these equations, schematics 
of the flows are shown in Figure 4.14.  However, there are inconsistencies in the 
two  models.    The  present  author  has  counter­proposed  the  system  as  shown  in 




















( ) ( ) ( ) ( )( ) 7 / 6 / / 6 6  t mb fuel mb fuel t mb fuel t mb fuel fuel  CpT W W CpT W CpT W Q W + = + + h 
( ) ( ) ( )( ) hg t T cl t T cl t  CpT W W CpT W CpT W  1 / 7 6 1 / 7 7 - + = 
( ) ( ) ( ) ( )( ) hg t mb fuel mb fuel t mb fuel t mb fuel fuel  CpT W W CpT W CpT W Q W  / 6 / / 6 6 + = + + h
85 
Similarly,  the  present  author  counter­proposed  the modelling  of  the  ITB’s 







in both  the main combustor and  ITB are under­predicted.    In  the  two­combustor 
engine,  the  under­prediction  of  the  fuel­consumption  rate  in  the  single­spool 
configuration is significantly higher than that in the two­spool configuration; such 
that  the former has a  lower SFC and the  latter has a higher SFC when compared 
with that of the baseline.  When corrections are made, based on equations (4.8) to 
(4.10), the results show that  the  two­combustor engine (with either single or  two 
spools) has a higher SFC when compared with that of the baseline engine (Table 
4.8).   Nevertheless,  the  trends of  the  two­combustor  single­spool engine operate 
with  a  lower  SFC  when  compared  with  that  of  the  two­combustor  two­spool 
engine.    This  is  probably  because  the  design­point  conditions  for  the  two­ 








( ) ( ) ( ) ( )( ) hg t itb fuel itb fuel t itb fuel t itb fuel fuel  CpT W W CpT W CpT W Q W  / 8 / / 8 8 + = + + h 












Total thrust (kN)  217954  249042  244462 



















Thus  with  the  aim  of  studying  the  capability  of  the  two­combustor  engine  for 




confidentiality considerations,  the modelling of  the exact behaviour of  the F100­ 
PW229 engine is not available for this research programme.  Hence, the baseline 
engine  is  an  engine  of  allegedly  equivalent  performance  to  that  of  the  F100­ 
PW229  engine.    The  abbreviation  “F100­EQ  engine”  and  the  term  “baseline 
engine”  will  be  used  synonymously  to  refer  to  the  baseline  engine  whose 
performance is believed to be equivalent to that of the F100­PW229 engine. 
The  F100­EQ  engine  is  modelled  in  TURBOMATCH  using  data  from 
publications  in  the  open  literature.  The  modelling  of  the  F100­EQ  engine’s
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performance and  the assumptions made are discussed  in Section 5.2.   To model 
the F100­EQ engine’s behaviour, the F100­PW229 engine’s characteristics and its 
components’  characteristics  are  surveyed  and  tabulated;  generic  data  are  used 
where data for  the F100­PW229 engine are not available  (see  section 5.3).   The 
F100­PW229  engine’s  thrusts  and  fuel­consumption  rates  (see  section  5.4)  are 
used to validate the F100­EQ engine model.  Engineering judgments have had to 







in  TURBOMATCH.    The  compression  system  of  the  F100­PW229  engine 
consists of a three­stage fan and an eleven­stage high­pressure compressor (HPC). 
The air  at  the HPC’s exit  is drawn  to cool  the high­pressure  turbine (HPT); and 
the  air  bleed  from  the  mid­stage  of  the  HPC  is  used  to  cool  the  low­pressure 
turbine  (LPT).  For  modelling  purposes,  the  HPC  has  been  split  into  two 
compressors, namely HPC1 and HPC2.  The cooling­flows for the HPT and LPT 




exhaust nozzle,  the  total pressures  at bypass’s  and  core’s  exits  are  chosen  to be 
(approximately)  equal.  This  criterion  resulted  in  poor  convergence  in  the 
simulation when the engine’s operating­point is further away from its design­point 
condition.   Appendix N  shows  the  differences  in  the  performance  of  the  engine 
with mixed and separate­exhaust nozzles.   The  results  show  that  the nozzle  type 
has  minimal  influence  on  the  specific  fuel­consumption  rate  versus  thrust 
behaviour,  except  for  low  throttle  position.    However  the  behaviours  of  the
89 
components,  in  particular  the  fan,  are  heavily  dependent  on  the  exhaust­nozzle 





The  data  on  the  F100­PW229  engine  and  its  components’  characteristics 





















































·  The  HPC1’s  exit­pressure  is  ~5%  higher  than  the  pressure  at  the  LPT’s 
inlet. 
·  The  combustor’s  pressure­losses  are  independent  of  the  turbine’s  entry­ 
temperature (TET). 
·  The afterburner’s cold pressure­loss (i.e. cold­loss) is invariant with respect 
to  the engine’s operating­conditions.   When  the afterburner  is  turned­on,  a 
constant  value  of  hot  pressure­loss  (i.e.  hot­loss)  is  considered  to  occur 
irrespective of the temperature­rise. 
·  The  efficiencies  of  the main­combustor  and  afterburner  are  kept  invariant 
throughout the flight condition. 
·  Generic  values  for components’ characteristics are used when those of  the 
F100­PW229 engine are not available. 
·  Generic  component  maps  in  TURBOMATCH  are  used  for  off­design 
performance simulation. 
5.3  F100­PW229  Engine’s  and  its  Components’ 
Characteristics 
5.3.1  F100­PW229 Engine’s Characteristics 
These  are  tabulated  from  references  [46],  [81]  and  [93]  (see  Table  5.1). 
Jane’s Aero­Engines [81] is a “reputable” source for information and hence it has 
been selected as  the main data  source.   To narrow down  the number of possible 
configurations  for  the  F100­EQ  engine,  its  overall  pressure­ratio  (OPR)  and 
bypass­ratio (BPR) are fixed at 32.4 and 0.36, respectively. 
The  fan’s  pressure­ratio  (FPR)  has  been  selected,  such  that  the  F100­EQ 
engine will operate at its maximum specific thrust and/or thermal efficiency.  The 
F100­EQ engine’s TET has been determined by the fine­tuning of the simulation 
model.    There  is  insufficient  data  to  assess  the  reliability  of  the  engine’s mass­ 
flow  rate  in  reference  [46].  For  the  engine’s  inlet Mach­number of 0.4  and 0.6 







Mass­flow rate, W (kg s ­1 )  112.7  –  – 
Overall pressure­ratio, OPR  32.0  32.4  32.0 
Fan’s pressure­ratio, FPR  3.8  3.06 ® 4.05  – 
Bypass Ratio, BPR  0.40  0.36  0.36 
Turbine’s entry­temperature, TET (K)  1755  >1672  – 
5.3.2  Components’ Characteristics 
Table 5.2  shows  the values  of  the components’  characteristics as  obtained 
from  the  stated  publications:  reference  [81]  is  the  only  available  source  of data 
specifically  for  the  F100­PW229  engine.    The  following  provides  the  rationale 
behind  the  selection  of  the  component’s  characteristics  for  the  preliminary 
modelling of the F100­EQ engine’s behaviour. 
·  Intake and diffuser: The pressure recovery through the engine’s  intake and 





·  Fan  and  high­pressure  compressor  (HPC):  The  isentropic  efficiencies  of 
these components for the F100­PW229 engine, under full­throttle condition 
(see Figure 5.3 and Figure 5.4) have been used. 

















hisen/fan (%)  ~79  82  86  ­­­­  ­­­­ 
hisen/hpc  (%)  ~85  ­­­­  ­­­­  ­­­­  ­­­­ 
hpoly/fan (%) ­­­­  82  86  ­­­­  ­­­­ 
hpoly/hpc (%)  ­­­­  84  88  ­­­­  ­­­­ 
hcooled­turb (%)  ­­­­  83  87  ­­­­  ­­­­ 
huncooled­turb (%)  ­­­­  85  89  ­­­­  ­­­­ 
hmb (%)  ­­­­  94  99  ­­­­  ­­­­ 
hab (%)  ­­­­  91  96  90  ­­­­ 
Pbp  ­­­­  ­­­­  ­­­­  0.96®0.975  ­­­­ 
Pdiff­mb  ­­­­  ­­­­  ­­­­  0.97®0.985  ­­­­ 
Pmb  ­­­­  0.92  0.94  0.96®0.98  0.95 
Pab/cold  ­­­­  0.92  0.94  0.93®0.95  ­­­­ 
Pab/hot  ­­­­  ­­­­  ­­­­  0.90®0.95  ­­­­ 





length  and  weight  of  the  engine  (see  Figure  5.5),  but  this  occurs  at  the 
expenses of achieving a higher pressure­loss  (i.e.  lower  recovery pressure) 
when compared with that of a conventional faired diffuser.  Therefore in this 




·  Main  combustor:  Pressure  losses  and  combustion  efficiency  are  used  to 
indicate the performance of  the combustor:  they are dependent on the  type 
of  combustor  and  the  operating  conditions.    The  combustor’s  pressure­ 
losses consist of both cold and hot pressure­losses.  For this investigation, a 




two  orders  of  magnitude  lower  than  its  cold­loss.    To  simplify  the  input 
parameters for the present predictions, a fixed total pressure­loss of 5% was 
used.  The latest combustor can achieve a combustion efficiency as high as 
99%.  Because  the  F100­PW229  engine was  developed  during  the  1980s, 
the main­combustor’s combustion efficiency is assumed to be 98%. 
·  Turbine’s  entry­temperature  (TET):  The  F100­PW229  engine’s  TET  was 
modestly higher than that of the F100­PW220 engine (i.e. 1672K) [81].  The 
F100­EQ  engine’s  TET  was  assumed  to  be  1700K  for  the  preliminary 
engine­configuration. 
·  Turbine’s  cooling­flow  rate:  The  basic  requirement  for  the  turbine’s 
cooling­flow rate is a trade­off between the turbine’s lifing requirement and 
the  engine’s  performance.   The  author  assumed  that  the  turbine’s  cooling­ 
flow  rate  lies within  the  range  of  15% to 25% of  the  engine’s  core mass­ 
flow [69, 85]. 







pressure­losses.    The  afterburner’s  combustion­efficiency  (~90%)  is 
significantly lower than that of the main combustor because of its low inlet­ 
pressure  and  geometrical  constraints.    The  afterburner’s  cold  and  hot 
pressure­losses  are  assumed  to  be  5%  and  10%,  respectively,  of  its  inlet 
total­pressure.  Two  other  parameters  tie  with  the  modelling  of  the 




stoichiometric  value  (i.e.  all  the  available  oxygen  is  burned),  which 
corresponds to 2300 to 2500K [69].  The temperature of the gas entering the 
afterburner  of  the  F100­EQ  engine  is  ~870K.   Assuming  a  stoichiometric 
temperature  of  2500K  and  combustion  efficiency  of  90%,  the  maximum 






reference  [51]  states  that  the  transmission  losses  are  in  the  order  of  1%. 
However,  the  corresponding  class  and/or  type  of  gas­turbine  are  not 
indicated in these references.  The transmission losses are contributed to by 
mechanical  losses  (e.g.  at  bearings),  windage  loss  and  engine  auxiliaries 
(e.g.  work  extraction  for  the  fuel  pump).    Large  engines  with  long  shafts 
supported by multiple bearings and engines with transmission gear­systems 
usually  have  higher  transmission  losses.    In  relatively  small  aero­engines, 
such  as  the  F100­PW229,  the  power  losses  are  expected  to  be  relatively 
small.    Nevertheless,  the  high  manoeuvrability  requirement  for  military 
engines is associated with high transmission losses.  The low­pressure (LP) 
shaft  for  these engines are longer and heavier (especially is  three­stage  fan 
are  involved)  and  thus  expected  to  experience  larger  mechanical  losses, 
while the high­pressure (HP) shaft drives the compressor, with more stages 
rotating at higher speeds and hence more windage losses are expected.  The 
author has arbitrarily assumed that  the power  losses across  the LP and HP 
spools are 3% and 2%, respectively. 
5.3.3  Calculation of Turbine’s Cooling­Flow Requirement 
The methodology for  the calculation of  the  turbine’s cooling­flow  rate has 
been discussed in Section 3.3.1.  The corresponding values for Kcool  , hint  , efilm  , 
ab ab in ab t ab t  T T T D + = - h / /
96 
Bitbc  ,  and  Bimetal  which  are  used  to  calculate  the  F100­EQ  engine’s  turbine’s 
cooling­flow rate are shown in Table 3.1. 
In  reality,  the  temperature  profile  at  the  combustor’s  exit  is  non­uniform. 
The gas  temperature used  in  the calculation of  the  turbine’s cooling­flow  rate  is 





However,  to  reduce  the  number  of  variables  in  the  calculation  of  the 
turbine’s cooling­flow requirement,  the author has set the value of Kcomb equal to 
unity.  The maximum allowable material temperature is ~1300K in the mid 1980s 
(see  Figure  2.8).    To  prevent  damage  occuring  to  the  turbine  due  to  the  non­ 
uniform  temperature  experienced,  the  value  of  the  maximum  allowable 
temperature  for  the  turbine’s  material,  i.e.  Tmetal  ,  is  arbitrarily  selected  to  be 
1150K. 
5.4  Data  for  Validating  the  F100­EQ  Engine’s 
Behavioural Model 
Table  5.3  shows  the  data  for  the  F100­PW229  engine’s  performance  [46, 
81, 93] that has been used for validating the F100­EQ behavioural model.  Being a 
“reputable” source of pertinent data,  the data from Jane’s Aero­Engines [81] has 





of  1%  for  the wet­thrust  and  2%  for  the  fuel­consumption  rate  under both  dry­ 
thrust and wet­thrust conditions. 






Dry thrust (kN)  79.37  79.18  79.10 
Dry­thrust’s fuel­consumption rate (kg s ­1 )  1.663  ­  1.703 
Wet thrust (kN)  129.31  129.45  129.6 
Wet­thrust’s fuel­consumption rate (kg s ­1 )  7.51  7.11  7.12 
5.5  Building  and  Validation  of  F100­EQ  Engine’ 
Behavioural Model 







BPR  and  TET.  The  selected  values  for  these  principal  design­parameters  are 
discussed  in  Section  5.3.2.  The  value  for  the  FPR  was  selected  based  on  the 
comparison between the F100­PW220 and PW229 engine.  The layouts of F100­ 
PW220  and  F100­PW229  are  identical.    The  fan’s  pressure­ratio  of  the  F100­ 
PW220 engine is ~3.06 [81].  The afterburner’s flow­pressure of the F100­PW229 
engine  is  20%  higher  than  that  of  the  F100­PW220  [78].    Assuming  that  the 








cold­stream on  the  engine’s  gross­thrust  gain:  the  total­pressure  ratio  should  be 
near unity in order to enable maximum thrust to be achieved.  The selection of a 














Parameter  Value  Parameter  Value 
hpoly/fan  0.825 hpoly/lpt  0.89 
hpoly/hpc  0.890 Pbp  0.975 
Pmb­diff  0.975 Pab/cold  0.95 
Pmb  0.96 Pab/hot  0.90 
hmb  0.98 hab  0.90 






































The  isentropic  efficiencies  of  the  fan  and  HPC  are  ~79%  and  ~85%, 
respectively [78].  For a given pressure­ratio (see Table 5.4), the fan’s and HPC’s 
polytropic  efficiencies  of  the  fan  and HPC  are  ~82.5%  and  ~89%,  respectively. 
Comparing these values with those recommended by Mattingly et al [46], for the 
period  of  1985­2005,  the  HPC’s  polytrophic  efficiency  is  ~1%  higher  than  the 
maximum recommended  value;  whereas  the  fan’s  polytrophic  efficiency  is  near 
the  lowest  recommended  value.    The  fan’s  and  HPC’s  pressure­ratios  for  the 
F100­EQ  engine  are  plotted  in  Figure  5.7.    Apart  from  the  fact  that  a  lower 
pressure­ratio is expected when this chart is used for the HPC, it is also apparent 
that  the  three­stage  fan  for  the  F100­PW229  engine  could  have  achieved  a  high 









for  the F100­PW229  engine.   However,  the  predicted wet­thrust  is  considerably 
lower  than  that  for  the F100­PW229 engine.   A series of  fine­tuning operations, 
on  the  engine  design­parameters  and  components  efficiencies,  have  been 
conducted in order to match the predicted data with those acquired from the open­ 
literature.  Generally, the approach is to reduce the temperature of the gas entering 












































5.5.2  Finalized  Version  of  the  F100­EQ  Engine’s  Performance 
Model 
The  effects  of  variations  in  the  engine’s  design­point  parameters  and 
components’  characteristics  have  been investigated.   The  updated model  for  the 
F100­EQ  engine  (see  Table  5.7)  has  thermal  efficiency  of  39.5%,  which  is 
marginally higher  than that achievable by the preliminary model,  i.e. 38.9% (see 




Reference  [44]  suggests  that  the  use  of  the  afterburner  can  achieve  an 
approximately 50%  increase  in  thrust  to  be  obtained  at  the  expense  of  at  least 
three  times  the  fuel­consumption  rate.   The F100­PW229 engine’s  thrust  can be 
increased  by  ~62%  but  with  corresponding  ~4.3  times  increases  in  fuel­ 
consumption rate.  Therefore the author believes  that  the wet  thrust of  the F100­ 
EQ  engine  can  be  matched  by  adjusting  the  boundaries  of  the  afterburner’s 
temperature and/or afterburner’s cooling­flow requirements.  The cooling­flow is 
essential to maintain the  liner’s maximum temperature below an acceptable level 
to  achieve  an  acceptable  life  duration  and  also  to  limit  the  exhaust­cavity’s 
infrared­signature.    Therefore  the  author  suggests  keeping  the  afterburner’s 
cooling­flow rate at 10% of the  total mass­flow rate.  Because it  is believed that 
afterburner  temperature  is  pushed  near  to  the maximum achievable  temperature, 
there  is no basis for reducing the afterburner’s hot­loss (i.e.  it was maintained at 
10%  of  its  inlet  mass­flow  rate).  For  an  afterburner  operating  under  sea­level 
static condition, its achievable combustion efficiency exceeds that operating under 
higher altitudes and flight Mach­numbers.  Therefore the combustor efficiency for 
the afterburner  is  revised  upwards from 90%  to 92.5%.   Another parameter  that 

















Parameter  Value  Parameter  Value 
hfan  0.830 hlpt  0.895 
hhpc  0.895 Pbp  0.975 
Pmb­diff  0.975 Pab/cold  0.95 
Pmb  0.96 Pab/hot  0.91 
hmb  0.98 hab  0.925 









·  Effects  of  the  Overall  and  Fan’s  Pressure­Ratios  on  the  Selection  of  the 
F100­EQ Engine Configuration 
The  performances  of  the  F100­EQ  engine  model  with  respect  to  the 










EQ  engine  with  an  FPR  of  3.55.    It  is  interesting  to  reveal  that  the  F100­EQ 
engine  with  an  OPR  of  32.4  corresponds  to  the  maximum  thermal­efficiency 
condition:  also  an OPR of  ~16.0  enables  the  engine  to  operate  at  its maximum 
achievable  specific­thrust.    Qualitatively,  this  behaviour  is  similar  to  that  of  a 
typical conventional engine, i.e. the optimal OPR for the maximum specific thrust 
is  significantly  less  than  that  for  the maximum  thermal­efficiency  [69].    This  is 















































Figure  5.10  reveals  the  trend  of  the  SFC  versus  thrust  for  the  F100­EQ 




[78].    The  corresponding  components’  characteristics  for  the  F100­EQ  engine 
differ  from  those  for  the F100PW229  engine.   Therefore,  it  is  expected  that  the 
predicted  behaviour  is  unlikely  to  match  that  of  the  published  data  [78]. 
Nevertheless,  the  comparison  of  the  fan’s  and  HPC’s  behaviours  between  the 
predicted results and published data will provide an indication on the reliability of 
the  F100­EQ  engine’s  behavioural  model  (see  Figure  5.11).    The  results  show 
fairly  good  correlations  with  respect  to  the  trends  for  both  the  fan  and  HPC 
behaviours between the prediction and published data. 
Overall Pressure­Ratio 















































Truly  representative  baseline  engine  are  desirable,  in  order  to make more 
readily  apparent  the  relative  benefits  as  well  as  disadvantages  of  the  two­ 
combustor engine.   The F100­PW229 low­bypass two­spool  turbofan engine has 
been  chosen  as  the  baseline  engine.  The  F100­EQ  engine,  with  a  performance 












































































efforts  could  be  invested  in  order  to  tune  the  behaviours  of  the  model  in  an 
attempt to further match the behaviour of  the fan and compressor.  Nevertheless, 










The  layout of  the  two­combustor engine  is  identical  to  that of  the baseline 
(i.e. conventional) engine, except with respect to the  installation of an inter­stage 
turbine  burner  (ITB) between  the high­pressure  and  low­pressure  turbines  (HPT 
and LPT) (see Figure 6.1).  The temperatures of the flows at the HPT’s and LPT’s 




For  the  design­point  conditions  given  in  Section  6.2,  the  fundamental 
characteristics  and  behaviours  of  the  two­combustor  engine  have  been 
investigated  and  presented  (see  Section  6.3).    For  the  conventional  engine  to 
match  the maximum specific­thrust  achievable by  the  two­combustor engine,  its 
HPTET needs to be increased.  In order to appreciate the behaviour resulting from 
increasing  the  maximum  achievable  specific­thrust,  i.e.  for  the  conventional 
engine with increased HPTET and two­combustor engine, their performances are 
compared (see Section 6.4). 












The  conventional  turbofan  engine  has  three  prime  design  parameters, 
namely  turbine’s  entry­temperature  (TET),  overall  pressure­ratio  (OPR)  and 
bypass­ratio (BPR).  Based on preliminary assessments, the design parameters for 
the  two­combustor engine also include the LPTET and the HPT’s pressure­ratio. 
The  effects  of  the variations  in  these  parameters on  the  two­combustor  engine’s 
performance have been investigated (see Section 6.5). 
For  completeness,  the  study  was  extended  to  investigate  the  off­design 
performances of  the  two­combustor engine with  reference  to  that of  the baseline 
engine  (see  Section  6.6).    The  performances  of  the  engines  under  part­throttle 




EQ)  and  (Basic)  Two­Combustor  Engines  (see 
Table 6.1) 
The selection of the design­point condition is such that the engine operation 






















































real  flight  profile(s)/requirement(s)  and  also  exact  optimization  criteria,  the 
selection  of  optimal  design­point  conditions  for  the  respective  engines  are  not 
available.    Therefore  the  design­point  conditions  for both  the  baseline  and  two­ 
combustor engines have been specified for the sea­level static condition.  For the 
present exercise,  the values of  the OPR, FPR and TETs of  the baseline and two­ 
combustor  engines  have  been  also  kept  identical.    All  the  studies  conducted, 
except  for  the  transient­performance  analysis,  were  made  with  reference  to  the 
two­combustor  engine  with  layout  shown  in  Figure  6.1  and  corresponding 
design­point conditions in Table 6.1. 
6.3  The Behaviour of the Two­combustor Engine 
The  two­combustor  engine’s  specific  thrust  would  be  significantly  over­ 






Figure  6.3  shows  the  influences  of  fan’s  pressure­ratio  (FPR)  on  the 
performance of  the  two­combustor  engine.   The  temperature of  the LPT’s  inlet­ 
flow is raised by the introduction of the ITB, so enabling more work extraction at 
the  LPT  in  order  to  increase  the  optimal  FPR  (i.e.  FPR=~3.95)  for  maximum
110 
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achievable specific­thrust.   Nevertheless,  the  improvement  in the performance of 
the  two­combustor  engine with a  FPR of  ~3.95  is marginal  (i.e.  an  increase  by 
~0.25% in thrust and a decrease by ~1% in SFC) when compared with that with a 
FPR of ~3.55.  Based on Figure 5.7,  a further  increase in FPR of  the  three­stage 
fan can be seen to decrease its efficiency.   Alternatively, a fourth­stage could be 




Interestingly,  the  results  also  reveal  that  the  optimal  FPR  for  achieving 
maximum thermal­efficiency is higher than that for the maximum specific­thrust. 
This observation differs from that for a conventional engine, for which the optimal 
FPRs  for maximum  specific­thrust  and  thermal efficiency are  approximately  the 
same.  In the two­combustor engine, the combustion process in the ITB will also 




in  the  ITB,  thus  reducing the maximum achievable  specific  thrust of  the engine. 
With  a  higher  FPR  (>~4.45),  the demand  for  an  increasing LPT’s  cooling­flow 
rate becomes predominant  and  therefore  results  in  a  drop  in  thermal  efficiency. 
For  increases in the value of  the FPR, the reduction in the fuel­consumption rate 
in the ITB out­weights the reduction in engine’s specific­thrust, thus reducing the 
engine’s SFC.      It  is  assumed  that  the maximum  specific  thrust would be more 
crucial  than minimal  SFC  for  the  fighter  applications.    Therefore  the  study was 
not extended to identify the FPR for the corresponding minimum SFC. 
6.4  Performances  of  the  Baseline  Engine  (increase  in 
TET) versus that of the Two­combustor Engine 
Three  configurations  of  the  conventional  engine  with  its  TET  of  1900K, 
2100K and 2300K have been considered.  The performances were compared with 
those of  the baseline and two­combustor engines.  To reduce the complexity,  the 
flight  conditions  (H  and M0), OPR and BPR of  the  engines were  kept  identical. 




Given  the  same  level  of  technological  sophistication,  the  increase  in  the 
conventional engine’s HPTET will  require  higher  cooling­flow  rate  for both  the 
HPT and LPT.   The configurations of  respective engines are  listed  in Table 6.2: 
the  exact  cooling­flow  rate  for  the  turbine  is  incorporated  and  selected  FPRs 
correspond to that of maximum specific thrust.  The design­point performances of 
these  engine  configurations  are  plotted  in  Figure  6.4.    Even  with  a  HPTET  of 
2300K  (i.e.  Configuration  4),  the  conventional  engine’s  maximum  achievable 
specific­thrust  remains  lower  (by  ~8%)  than  that  achievable  with  the  two­ 












































Cfg1  Cfg2  Cfg3  Cfg4 
Two­combustor 
Engine 
Flight altitude, H (km)  0  0  0  0  0 
Flight Mach­number, M0  0  0  0  0  0 
Fan’s pressure­ratio, FPR  3.55  3.75  3.95  4.05  3.55 
Overall pressure­ratio, OPR  32.4  32.4  32.4  32.4  32.4 
Bypass ratio, BPR  0.36  0.36  0.36  0.36  0.36 
Mass­flow rate, W (kg s ­1 )  111.5  111.5  111.5  111.5  111.5 
HPT’s entry­temperature, 
HPTET (K) 
1700  1900  2100  2300  1700 
LPT’s entry­temperature, 
LPTET (K) 
N.A.  N.A.  N.A.  N.A.  1700 
Figure 6.4. Performances of the conventional and two­combustor engines. 
When comparing the performance of the baseline engine (i.e. Configuration 
1)  incorporating  an  afterburner,  the  two­combustor  engine  generates  a 
significantly  lower  specific  thrust.    The  two­combustor  engine  burns  fuel  at  a 
higher pressure in the ITB, and hence achieves a more efficient engine­cycle when 
compared with that of  the  conventional engine  incorporating  an afterburner  (see 






















F100­EQ)  engine.    In  addition,  the  presently  adopted  engine  performance­ 
simulation  program  is  of  higher  fidelity  and  the  engine  model  incorporates  the 
exact  turbine’s  cooling­flow  rate.    The  following  parametric  studies  have  been 
conducted  here,  whereby  the  components’  characteristics  of  the  baseline  (i.e. 
F100­EQ) and two­combustor engines are kept identical. 
Apart from the variations in the OPR and BPR, the effects of the variations 
in  the  TETs  on  the  performance  of  the  two­combustor  engine  have  also  been 
investigated.  The LPTET  is  kept  the  same  as  the HPTET  in  order  for  the  two­ 
combustor  engine  to  achieve  the maximum  specific  thrust.  The  effects  of  lower 
TETs,  with  corresponding  reductions  in  the  turbines’  cooling­flow  rate,  on  the 
performance of the two­combustor engine are compared with the performance of 
the  baseline  engine.    Another  influential  parameter  is  the  “position”  of  the  ITB 
(i.e.  HPT’s  pressure­ratio).    An  engine  configuration  with  an  additional 
intermediate­pressure  compressor  (IPC)  is proposed.   The  variation  in  the  IPC’s
114 
pressure­ratio will  independently alter  the HPT’s pressure­ratio,  in  turn affecting 
the performance of the engine. 
6.5.1  Effects  of  the  Overall  Pressure­ratio  (OPR)  on  the 
Performance of the Two­combustor Engine 
The  effects  of  the  variations  in  the OPR  have  been  studied  for  the  TETs 
equal  to  1700K.    For  each  OPR  value,  the  performances  of  the  two­combustor 
engine over a range of values of FPR have been simulated (see Figure 6.5).  The 
results  reveal  that  the  performance  of  the  two­combustor  engine  are  weakly 
dependent on the range of OPR considered. 
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As  that  observed  in  Section  6.3,  the  optimal  FPR  for  maximum  specific 
thrust is lower than that for maximum thermal efficiency.  In addition, it has been 
observed  that  the  maximum  specific  thrust  and  thermal  efficiency  occur  at 
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depends  on  the  total  pressure  and  the  TET  in  both  the main­combustor  and  the 
ITB.  Figure  6.7  also  shows  the  inlet  total­pressures  of  the  two­combustor 
engine’s main­combustor and ITB over a range of OPR.  It appears that the trends 
for  the  specific  thrust  and  thermal  efficiency  versus  OPR  are  governed  by  the 
ITB’s inlet­pressure.  In addition, the thermal efficiency is strongly dependent on 
the ITB’s inlet­pressure. 
6.5.2  Effects of  the Bypass Ratio  (BPR) on  the Performance of 
the Two­combustor Engine 
The predictions  for  the effects of  the BPR on the performance of  the  two­ 
combustor  engine  are  plotted  in  Figure  6.8.   With  a  lower  BPR,  the maximum 
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Figure 6.8. The effects of fan’s pressure­ratio on the two­combustor engine’s 
performance against that of the baseline (F100­EQ) engine for selected bypass­ 
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achievable  specific  thrust  of  the  two­combustor  engine  is  increased,  but  at  the 
expense  of  a  higher  specific  fuel­consumption  rate.    Also,  the  optimal  FPR  for 
maximum specific­thrust/thermal­efficiency increases with the  implementation of 
an  engine  with  a  lower  BPR.    These  observations  are  consistent  with  the 
behaviour of the conventional engine. 
It has also been observed  that  the maximum achievable  thermal efficiency 
increases with a decrease in the BPR.  The main combustor’s  inlet  total­pressure 
is  invariant (i.e. ~32.4 bar), but the ITB’s inlet  total­pressure  is mainly  functions 
of  FPR  (see  Figure  6.9).    For  respective  configurations  at  maximum  thermal 
efficiency,  the  configuration  with  the  lower  BPR  (e.g.  BPR=0.1)  has  a  higher 







6.5.3  Effects  of  the  Turbine’s  Entry­Temperatures  on  the 
Performance of the Two­combustor Engine 
Figure 6.10  shows  the effects of  the TETs on  the performance of  the  two­ 
combustor  engine.   With  the  lower  values  of  the  TETs,  lower  specific­thrust  is 
generated  at  lower  values  of  the  thermal  efficiencies  and  SFCs.    Also  the
118 
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corresponding optimal FPR has also to be reduced for the engine to operate at its 
maximum specific  thrust.   Liew et  al  [37]  reported  that  a  two­combustor engine 
with a  relatively low TETs  (i.e.  low  turbine’s  cooling­flow  requirements)  could 
produce higher a specific thrust at higher thermal efficiency when compared with 
that of  the baseline engine with a higher TET.   This claim is not corroborated in 
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Overall Pressure­Ratio 




















specific  thrust  is  selected  based  on  the  predictions  shown  in  Figure  6.10.    The 
effects of the variation in the OPR are studied based on the above­selected FPRs 
(see  Figure  6.11).    The  maximum  achievable  specific­thrust  and  thermal 
efficiency are increased by corresponding increases in the values of the OPR and 






























pressure­ratio.    With  an  increase  in  IPC’s  pressure­ratio,  the  two­combustor 
engine’s  specific­thrust  decreases,  but  thermal  efficiency  increases  (see  Figure 
6.13).  Increasing the IPC’s pressure­ratio will decrease the HPC’s pressure­ratio, 
i.e.  HPT’s  pressure­ratio,  thus  shifting  the  ITB  “toward”  the  main­combustor. 





optimization  of  the  FPR  for  an  IPC’s  pressure­ratio  of  4.5.    Even  at  it  optimal 
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6.6  Off­Design  Performance  of  the  Two­combustor 
Engine 
The off­design performances of the baseline and two­combustor engines are 
studied  (see  Table  6.4).    The  configurations  for  the  two­combustor  engine  are 




the  baseline  engine  (see  Figure  6.15).    The  behaviour  of  the  baseline  engine  is 
controlled by its HPTET, whereas that of the two­combustor engine are controlled 
by  its HPTET and LPTET.  For  the  simulated  results  given  in Figure 6.15,  it  is 







Engine  Cfg1  Cfg2  Cfg3  Cfg4  Cfg5  Cfg6 
H (km)  0  0  0  0  0  0  0 
M0  0  0  0  0  0  0  0 
FPR  3.55  3.55  3.85  3.95  3.15  2.75  3.55 
IPC’s PR  N.A.  N.A.  N.A.  N.A.  N.A.  N.A.  4.5 
OPR  32.4  32.4  28.0  32.4  32.4  20.0  32.4 
BPR  0.36  0.36  0.36  0.10  1.00  0.36  0.36 
W (kg s ­1 )  111.5  111.5  111.5  111.5  111.5  111.5  111.5 
HPTET (K)  1700  1700  1700  1700  1700  1300  1700 
LPTET (K)  N.A.  1700  1700  1700  1700  1300  1700 


































6.5.1).   Nevertheless,  under part­throttle conditions,  the performance of Cfg 1 is 
only marginally different from that of Cfg 1, except at low throttle­settings. 
Cfg  3  of  the  two­combustor  engine,  with  a  bypass­ratio  of  0.1,  has  a 
maximum  achievable  thrust  significantly  higher,  but  also  operates  with  a 
significantly  higher  SFC when compared with that  of  the  baseline  engine.    The 




Under  design­point  conditions,  Cfg  5  of  the  two­combustor  engine  has 
approximately  the  same specific  thrust  as  that of  the baseline engine.   However, 
under  both  the  design  and  off­design  conditions,  its  SFC  also  remains 







schedule  is  to  reduce  the  LPTET  while  the  HPTET  is  kept  at  its  maximum 









To  produce  the  same  thrust,  the  engine’s  thermal  efficiency  is  higher  when 
“more” fuel is burnt in the main combustor than in the ITB: this results in a lower 
SFC  (see  Figure  6.16).    Nevertheless,  the  SFCs  of  the  two­combustor  engines 




Further analysis was conducted on Cfg 1 of  the  two­combustor engine  for 
various  constant  HPTET  values  (see  Figure  6.17).    At  constant  HPTET,  the 
reduction in SFC versus net­thrust was approximately linear, and the gradients of 
SFC  versus  net­thrust  for  various HPTETs were approximately  constant.    After 
the shut­down of the ITB, the curves collapse into a single curve.  To achieve the 
required  thrust,  it  is  often  necessary  to  keep  the  HPTET  at  its  highest  possible 
value in order to achieve lowest SFC.  This is further demonstrated when the other 
extreme of  the TETs­schedule was studied; whereby the  two­combustor engine’s 
HPTET was reduced with  the LPTET kept at  its maximum allowable value  (see 
Figure 6.18). 
Thrust (kN) 












































Figure  6.19  shows  the  performance  of  the  baseline  and  two­combustor 
engines  under  full­throttle  conditions  over  a  range  of  flight  Mach­numbers. 
Although the two­combustor engines are capable of producing higher net­thrusts, 
its  SFCs  are  also  higher  than  that  of  the  baseline  engine.    The  respective 
performance  positioning  of  the  engines  remained  invariant  across  the  range  of 
flight  Mach­number  considered.    The  corresponding  engines’  efficiencies  are 
Thrust (kN) 

















































































shown  in Figure 6.20.   With  the  ITB operating  at  a  lower pressure,  the  thermal 
efficiencies  of  the  two­combustor  engines  was  lower  than  that  of  the  baseline 
engine.  Also with a higher exhaust­gas velocity, the propulsive efficiency of the 
two­combustor  engines  was  lower  or  approximately  the  same  as  that  of  the 






























































The  implementation  of  the  two­combustor  engine  will  require  a  higher 
turbine’s  cooling­flow  rate  than  that  for  the  baseline  engine  with  the  same 
turbine’s entry­temperature.  The potentials of the two­combustor engine, relative 
to  the baseline  engine, will  be  over­predicted when  the  exact  turbine’s  cooling­ 
flow requirement was not considered. 
Parametric studies have also been conducted to investigate the influences of 
various  design­parameters  on  the  performance  of  the  two­combustor  engine. 
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from  the  point  of  view  of  fuel  economy,  there  is no  incentive  to  the  use  of  the 
two­combustor  engine  rather  than  the  conventional  engine.    Nevertheless  the 
benefit  of  the  significant  increase  in  specific  thrust  produced  by  the  two­ 
combustor  engine  might  be  worthwhile  for  other  applications,  in  particular  for 
engines in fighter jets. 
The  off­design performances  of  the  two­combustor  engines  in comparison 
with that of the baseline engine have also been studied.  The performances of the 
engines  under  part­throttle  conditions  under  the  sea­level  static  condition  have 











The  effects  of  design­point’s  low­pressure  turbine’s  entry­temperature 
(LPTET)  on  the  two­combustor  engine’s  off­design  performance  have  been 
investigated  here.    Two  design­point  conditions  are  considered  with  different 
LPTET  settings,  whereby  both  design­point  conditions  have  its  high­pressure 
turbine’s  entry­temperature  (HPTET)  set  at  its  maximum  allowable  value  (i.e. 
1700K).    The  analysis  of  the  off­design  performance  is  limited  to  the  range  of 
LPTET. 
Eady  [41]  and  Andriani  et  al  [54]  have  reported  the  benefit  of  variable 
nozzle­guiding­vanes  (NGVs)  and  exhaust­nozzle  in  enhancing  the  thrust 
produced  by  the  two­combustor  engine  and  the  constant­temperature  turbine 
engine,  respectively.   Quantitatively,  the  variations  in  the LPTET has  similarity 
with  that  of  an  afterburner:  a  variable­geometry  nozzle  at  downstream  of  the 
afterburner  is  required  for  optimum  engine  operation.    Therefore,  the  effects  of 
variable  low­pressure  turbine’s  nozzle­guiding­vanes  (LPT’s  NGV)  on  the 
performance of the two­combustor engine are also investigated. 
Contend  similar  to  that  discussed  in  this  chapter  has  been  published  [94]. 






The  performances  of  the  two­combustor  engines  are  simulated,  using 
TURBOMATCH, and compared with that of  the  baseline (i.e. F100­EQ) engine
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when  appropriate.  The  engine  configurations,  design  points  conditions  and 









condition,  the  two­combustor  engine  operates  at  its maximum achievable  thrust 
because both combustors burning at their maximum allowable temperatures.  The 
conditions  for  design­point  B,  in  present  chapter,  are  identical  to  that  for  the 
“basic” two­combustor engine shown in Table 6.1. 
The  following  are  common  assumptions  made  for  both  the  baseline  (i.e. 
F100­EQ engine) and the two­combustor engines: ­ 
ü  Identical  components’  characteristics,  under  design­point    condition,  are 
applied to both engines. 
ü  Common  generic  components’  behavioural  maps,  from  TURBOMATCH, 
are used. 
ü  Both the engines are fitted with variable­area exhaust nozzles. 
ü  The  turbine’s  cooling­air  distributions,  for  respective  engine,  are  kept 
constant across on­design and off­design condition. 
The  turbine’s  cooling­flow  rate  for  both  the  baseline  engine  and  two­ 
combustor  engine  (under  design­point  B)  are  calculated  for  respective  design­ 
point conditions.   For  two­combustor engine under design­point A condition,  the 







Flight altitude, H (km)  0  0  0 
Flight Mach­number, M0  0  0  0 
Mass­flow rate, W (kg s ­1 )  111.5  111.5  111.5 
Bypass ratio, BPR  0.36  0.36  0.36 
Overall pressure­ratio, OPR  32.4  32.4  32.4 
Fan’s pressure­ratio, FPR  3.55  3.55  3.55 
HPT’s Entry­Temperature, HPTET (K)  1700  1700  1700 
LPT’s Entry­Temperature, LPTET (K)  N.A.  ITB Off  1700 
7.2.2  Components’ Relationships 
The  relationships  between  the  behaviours  of  the  high­pressure  turbine 
(HPT),  low­pressure  turbine  (LPT)  and  the  work­balances  of  the  low­pressure 
(LP) and high­pressure (HP) spools are the main topics for discussion in accessing 
the  two­combustor  engines’ off­design  performances.    Equation  (7.1)  shows  the 
relationship  between  the  mass­flow  functions  at  the  HPT’s  exit  (station  6,  see 
Figure 6.1)  and LPT’s  inlet  (station  7,  see  Figure  6.1)  [94].   Assuming  that  the 
pressure  losses  across  the  ITB  remain  invariant  and  the  LPT  operates  under 














































































































































































design  performances  are  determined.   With  the  LPT’s NGV  operating  at  near­ 
choked  conditions  (i.e.  M=~1),  the  LPT’s  inlet  mass­flow  function  is  mainly 
governed by the LPT’s NGV flow­area – see Equation (7.5) [94].  The convention 
adopted  in  this  presentation  is  that  the  flow­area  (and  hence  the  mass­flow 
function) increases with the LPT’s NGV angle. 
(7.5) 
7.3  Performance  of  the Baseline  Engine  and  the Two­ 
combustor  Engine  under  Design  and  Off­design 
Conditions 
In  the  operation  of  the  two­combustor  engine,  there  are  pressure­losses 
across  the  ITB  and  also  higher  turbine’s  cooling­flow  rate  than  that  for  the 
baseline engine.  Therefore the specific thrust of the two­combustor engine, under 
design­point  A  condition,  is  significantly  lower  than  that  achievable  with  the 
baseline engine  (see Table 7.2).   Also with  lower combustor mass­flow rate,  the 








marginally  higher  than  that  of  the  baseline  engine  under  design­point  condition 
(i.e.  79.18kN).    For  the  two­combustor  engine,  at  design­point  B,  the  thrust 









































































































produced by  the  two­combustor  engine  is  achieved by  burning more  fuel  in  the 
ITB,  so  resulting  in a  higher  fuel­consumption  rate when compared with  that of 
the baseline engine.  In summary, the two­combustor engine under design­point A 






Specific thrust (N s kg ­1 )  713  653  876 





The  increase  in  LPTET  (Tt7)  will  increase  the  ITB’s  temperature­ratio 
(Tt7/Tt6)  in  Equation  (7.2):  thus  the  value  of  HPT’s  outlet  mass­flow  function 
(MFF6) will  decrease  and  lead  to  a  fall  in  the  HPT’s  pressure­ratio  (see Figure 




























































With  the LPT  operating  at  (near)  choked  condition,  the LPT’s  inlet mass­ 
flow  function  (MFF7)  is held approximately constant.   Therefore  the  increase  in 
LPTET (Tt7) will couple with a decrease in W7/Pt7.  With marginal variation in the 
LPT’s inlet­pressure, there is a decrease in the LPT’s mass­flow rate (see equation 
(7.4)  and  Figure  7.4);  whereby  the  effect  of  an  increase  in  the  LPTET  in 
producing  a  higher  LPT’s  work  is  diminished.    At  LPTET  higher  than  1400K, 
there is a drastic decrease in the fan efficiency, which further degrades the rate of 
































































































































































Figure  7.6  shows  the  variations  in  the  nozzle’s  exit  flow  condition.    At 
LPTET below ~1325K, the increase in nozzle’s exit temperature and pressure are 
predominant  factors,  thus  there  is  an  increase  in  the  engine’s  thrust  (see Figure 
7.1).   At  higher  values  of  the LPTET  (>1325K),  the variations  in  nozzle’s  exit­ 






With  the  LPTET  (Tt7)  decreasing,  the  ratio  of  Tt7/Tt6  decreases;  thus  the 
LPT’s inlet mass­flow function (MFF7,  i.e. HPT’s pressure­ratio) has to increase 
in  accordance  with  Equation  (7.2)  (see  Figure  7.7).    With  increase  in  HPT’s 
pressure­ratio as the dominating factor, the HPC’s pressure­ratio is increased with 









































































The  reduction  in  the  FPR  surpassed  the  increase  in  the HPC’s  pressure­ 
ratio,  hence  resulting  in  a  reduction  in  the  mass­flow  rate.    Together  with  the 







































































For  two­combustor  engine  with  fixed  LPT’s  NGV,  the  HPT’s  exit  mass­ 
flow  function  (MFF6)  is  dependent  on  the  LPTET  value  (see  Figure  7.2  and 
Figure 7.7).  In this analysis, the LPT’s NGV is altered to vary its flow­area such 
that  the  HPT’s  exit  mass­flow  function  (MFF6)  remains  invariant  at  off­design 
conditions.   With  the  implementation  of  variable  LPT’s NGV,  the  thrust  of  the 
two­combustor  engine  under  off­design  conditions  is  significantly  higher  when 
compared with that achievable with fixed LPT’s NGV (see Figure 7.10).  Similar 
observation was made by Eady [41] and Andriani et al [54]. 
Unfortunately,  the  improve  in  the  thrust  of  the  engine  is  achieved  at  the 
































































































































Figure  7.12  shows  the  fan’s  surge­characteristics  of  the  two­combustor 
engine.  Under design­point A condition, the two­combustor engine with variable 
LPT’s NGV has a higher surge margin.  However, for the two­combustor engine 
under  design­point  B  condition,  the  implementation  of  variable  LPT’s  NGV 
decreases  the  fan’s  surge­margin.    Nevertheless,  for  the  considered  range  of 
LPTET, the two­combustor engine under design­point B condition always have a 
larger fan’s surge­margin when compared with that under design­point A.  In the 





To keep the HPT’s outlet mass­flow  function  (MFF6)  invariant,  the LPT’s 
inlet mass­flow function (MFF7  i.e.  the HPT’s pressure­ratio) has to be increased 
appropriately with an increase of the LPTET (Tt7) (see Figure 7.13).  The variable 
























































































reduces  the  LPT  efficiency  considerably;  thus  off­set  the  positive  effects  of 




























































































than  that  achievable  with  fixed  LPT’s  NGV;  also  the  reduction  in  BPR  (with 
variable  LPT’s NGV)  increases  the  nozzle’s  exit  temperature  (see Figure 7.17). 
However,  the  configuration with  variable  LPT’s  NGV  suffers  a  lower  nozzle’s 
exit­pressure  for  LPTET  below  ~1420K  (see  Figure  7.17).    Nevertheless,  the 



































































































































































The  two­combustor  engine  under  design­point  B  condition,  with  variable 
LPT’s  NGV,  has  lower  bypass­ratio  and  higher  core  mass­flow  rate  when 
compared with that achievable with fixed LPT’s NGV(see Figure 7.19).  In turn, 
these  two effects contribute  to a higher FPR (see Figure 7.20).   The higher core 
mass­flow rate and FPR are reflected in the enhanced nozzle’s exit mass­flow rate 
and pressure, respectively (see Figure 7.21).   Benefit from these two factors,  the 
two­combustor  engine  with  variable  LPT’s  NGV  produces  higher  thrust  when 






































































































The  predictions  indicate  that  two­combustor  engines  enable  an  extended 
operating  envelope  to  be  achieved  compared  with  using  a  conventional  engine 
without  an  afterburner.    However,  the  potential  of  the  two­combustor  engine  in 
generating high thrust is constrained when the LPT’s NGVs’ inclinations are non­ 
variable.    Further  analyses  have  been  conducted  on  the  two­combustor  engine 
with  variable  LPT’s  NGVs:  this  has  produced  significantly  higher  thrust, 
especially  for  the  two­combustor  engine  under  design­point  A,  when  compared 
with that of a fixed LPT’s NGV.   When comparing the performance of  the  two­ 
combustor  engine  with  variable  LPT’s NGV  under  design­points  A  and  B,  the 
former  generates  higher  thrust  but  at  the  expenses  of  higher  fuel­consumption 
rate.    However,  prior  to  the  development  of  variable  nozzle­guiding­vanes  for 








temperature  (TET).   However,  the  full­potential  releasable  from  the  increase  in 
TET is offset by the requirements for turbine’s cooling­flow [69].  Typically, the 
turbine’s cooling­flow rate  is calculated at engine’s full­throttle condition, which 
will  be  over­specified  under  part­throttle  condition.    The  ability  to  vary  the 
turbine’s  cooling­flow  requirement  according  to  the  engine  operating­condition 
will enable a more efficiency engine­cycle. 
Conventionally,  in  the  simulation of  the engine’s performance,  the  ratio of 
the cooling­flow rate to the core mass­flow rate (bleed­air ratio) is kept invariant 
under both the design and off­design conditions.   Precisely,  this  topic  should be 
the  study  on  the effects  of  variable  bleed­air  ratio on  the  engine’s performance. 
Nevertheless,  the  term  “variable  turbine’s  cooling­flow  requirement”  is  used  for 
the ease of associating to the subject of present study. 
Studies  [95­97]  have  shown  that  the  implementation  of  variable  turbine’s 
cooling­flow  requirement  will  improve  the  conventional  engine’s  performance. 
The  influences  of  variable  turbine’s  cooling­flow  requirement  on  the 
aerothermodynamics performances of both the baseline (i.e. F100­EQ) engine and 
two­combustor engine have been investigated here;  the analyses on  the  lifing of 
the  turbines’  vanes  and  blades  are  not  included  here.   The  adopted  approach  to 




engines  are  as  shown  in  Table  6.1.    For  the  baseline  engine,  the  off­design
148 
performances  over  the  range  of  TET  are  simulated.    The  throttling  of  the  two­ 
combustor  engine  can  be  controlled  by  varying  the  high­pressure  and  low­ 
pressure  turbines’  entry­temperatures  (HPTET  and  LPTET,  respectively).    The 
throttling­down of  the  two­combustor engine via  two different paths are studied, 
i.e.  configuration  1  (Cfg1)  throttles­down  the  LPTET  with  HPTET  kept  at  it 
maximum  allowable  temperature,  subsequently  throttles­down  the  HPTET  after 
the ITB is turned­off, and configuration 2 (Cfg2) throttles­down both HPTET and 
LPTET at the same rate simultaneously. 
8.3  Influences  of  Varying  the  Cooling­Flow 
Requirement  on  the  Performance  of  the  Baseline 
(F100­EQ) Engine 
For  the  same  TET,  the  engine  with  variable  turbine’s  cooling­flow 
requirement  is  capable  of  producing  higher  thrust  when  compared  with  that 
achievable  with  a  fixed  turbine’s  cooling­flow  requirement  (see  Figure  8.1); 
which is inline with the findings in references [95­97].  For comparable thrust, the 
engine  with  variable  turbine’s  cooling­flow  requirement  operates  with  a  lower 
TET; also  achieving an  increase  in  its  thermal  efficiency  and a  reduction  in  the 
SFC (see Figure 8.1). 
With variable turbine’s cooling­flow rate, there is an increase in LPT work­ 
output  to  drive  the  fan  to  a  higher  pressure­ratio  when  compared  with  that 
achievable  with  fixed  turbine’s  cooling­flow  requirement  for  identical  TET 
setting.    With  the  engine’s  mass­flow  rate  constraints  by  the  flow­area  of  the 
turbine’s  nozzle­guiding­vane,  the  fan  for  the  engine  with  variable  turbine’s 
cooling­flow moves  toward  the  surge  line  (see Figure 8.2(a)).   Nevertheless,  for 
comparable  thrust,  the fan  for  the engine with variable cooling­flow requirement 
has  a  larger  surge  margin  when  compared  with  that  for  the  engine  with  fixed 
turbine’s  cooling­flow  requirement  (see  Figure 8.2(b)).   Since  the  high­pressure 





























































































































































Sensitivity  study  was  also  conducted  assuming  that  the  film­cooling 
effectiveness (efilm) is reduced to zero for TET below 1300K.  With lower value of 
efilm, higher turbine’s cooling­flow rate is required; thus penalizes on the engine’s 
performance  (see Figure  8.1  and Figure 8.2).   The  components’  behaviours  and 
engine’s performances, for the configuration with lower value of efilm, tend to that 
of the configuration with fixed turbine’s cooling­flow requirement. 




flow  requirement  enables  the  engine  to  achieve  higher  thrust  (see  Figure  8.3). 
Also,  the  fan  of  the  two­combustor  engine with  variable  turbine’s  cooling­flow 
requirement  has  a  lower  surge­margin  when  compared  with  that  with  fixed 











































than  the  TET  value.    Therefore  comparison  is  made  for  two­combustor  engine 





turbine’s  cooling­flow  requirement  are  compared.    The  latter  reveals  marginal 
difference in the fan’s surge­margin when compared with that of the engine with 
fixed turbine’s cooling­flow requirement (see Figure 8.6). 
The  influence  of  varying  the  film­cooling  effectiveness  (efilm)  is  also 
investigated.  Similar to the observation make for the baseline engine: the enhance 
in  the  engine’s  performance  with  implementation  of  variable  turbine’s  cooling­ 


















































































































cooling­flow  requirement,  on  configuration  2,  is  identical  to  those  for 
configuration 1.   For comparable  thrust,  the  two­combustor engine with variable 
turbine’s  cooling­flow  requirement  operates  with  higher  thermal  efficiency  and 
lower SFC when  compared with those  for  the  same  engine with  fixed  turbine’s 
cooling­flow requirement (see Figure 8.7).  The fan for the two­combustor engine 
with  variable  turbine’s  cooling­flow  rate  has  marginally  higher  surge  margin 
Thrust (kN) 
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Variable(efilm/hpt=efilm/lpt=0.3) 









The  present  investigation  has  shown  that  both  the  baseline  and  two­ 
combustor engines benefit from the implementation of variable turbine’s cooling­ 
flow  rate  i.e.  lower SFC and higher  thermal efficiency at  comparable  thrust  (see 











































































































10  30  90  110 50  70 
than  that  of  the  baseline  engine  (see  Figure  8.10).    Generally,  the  amount  of 
reduction in the SFC increases with the throttling­down of the engine.  The dip in 




The  two­combustor engine  gains more benefit  from  the  implementation of 
variable  turbine’s  cooling­flow  requirement  than  the  baseline  engine. 
Nevertheless,  it  does  not  change  the  respective  positions  of  the  two  type  of 
engines, i.e. the two­combustor engine operates with a larger thrust envelope (see 
Figure  8.9)  at  the  expenses  of  higher  SFC  and  lower  thermal  efficiency  when 
compared with those of the baseline engine.   It  is also shown that  the  throttling­ 
down  of  the  two­combustor  engine,  by  keeping  the  HPTET  at  it  maximum 
allowable  value,  requires  a  lower  SFC  than  that  with both HPTET  and LPTET 






































Figure  8.11  shows  the  relationship  of  the  fan’s  surge­margins  versus  the 
variations  in  the  thrust  for  the  baseline  and  two­combustor  engines.    The  fan’s 
surge­margins of the baseline and two­combustor engines are identical at design­ 
point  conditions.    Regardless  of  fixed  or  variable  turbine’s  cooling­flow 
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156 
8.6  Conclusions 
The  implementation  of  variable  turbine’s  cooling­flow  requirement 
improves  the  performances  of  both  the  baseline  (F100­EQ)  and  two­combustor 
engines.  However,  the respective positions of  the engines remained i.e.  the  two­ 
combustor engine produces higher maximum achievable thrust at the expenses of 
higher  specific  fuel­consumption  rate when compared with those of  the baseline 




and components’ characteristics are held constant.   The decrease  in  film­cooling 
effectiveness  increases  the  turbine’s  cooling­flow  requirement,  thus moving  the 
performances  of  the  engines  towards  that  with  fixed  turbine’s  cooling­flow 
requirement.    Although  the  accuracy  of  the  predictions  is  limited,  the  results 
reveal  the  benefit  of  the  incorporation  of  the  variable  turbine’s  cooling­flow 























type and can­annular  type  [98].    It  is assumed  that  the  inter­stage  turbine burner 
(ITB), which is the same as the main combustor, is an annular­type of design (see 




the  requirements  imposed  on  the  combustor  for  an  aero­engine  and  that  for  an 
industrial gas­turbine are also not  identical.   Nevertheless,  in order  to provide an 
initial gauge of the effects of the ITB on the overall length of the engine, existing 




9.2  Sizing  of  the  Baseline  Engine’s  Main­Combustor 
and Afterburner 
9.2.1  Sizing of Main Combustor 
For  this  assessment,  the  three  crucial  flight­conditions  [69]  considered  are 
(i)  the engine operating at maximum rating under sea­level  static  conditions;  (ii) 
the  engine  idling at maximum altitude and  lowest  flight Mach­number; and  (iii) 
the  combustor  relight  at  maximum  required  altitude  and  lowest  flight  Mach­ 
number.  The  lowest  achievable  flight Mach­number  is  normally  limited  by  the 
aircraft’s  stall­limits, which  is assumed  to occur at  equivalent air­speed (VEAS) 













The  mean  centerline  of  the  main  combustor,  from  the  centreline  of  the 
engine,  has  been  estimated  to  be  approximately  0.246m  (see  Figure  5.1).    The 
dimensions  of  the  main  combustor,  for  the  flight  condition  in  Table  9.1,  were 






















The  size  of  the  main  combustor  for  the  F100­PW229  engine  has  been 
estimated from Figure 3.10 and Figure 5.1.  The comparison of the calculated and 
estimated dimensions for the main­combustor is shown Figure 9.3.  At an altitude 
of  50kft  (15.24km)  and  flight  Mach­number  of  0.5,  under  the  windmilling 
condition,  the  calculated  combustor’s  depth  matches  well  with  the  estimated 
dimension.    However,  the  calculated  length  of  the  combustor  is  significantly 
longer  than  the  estimated  dimensions.  Figure  9.4  shows  the  variations  of  the 
combustor’s length­to­depth ratio for the developed engine: the ratio decreases as 
more research has been undertaken.  The recommended length­to­depth ratio (see 
Table  3.2)  of  various  sections  in  the  flame­tube  could  be  for  the  combustor 
developed  in  the 1950s  to 1970s.    In  the primary zone,  its  length  should be half 

















primary­zone’s  length­to­depth  ratio  of  0.5  is  retained.    In  certain  engine 
developments,  the  intermediate  zone  is  omitted  so  as  to  reduce  the  size  of  the 
combustor.    Also,  with  a  better  understanding  of  the  combustion  process  and 
associated  flow  phenomena,  it  is  likely  that  both  the  intermediate  and  dilution 
































































Using Figure 5.1,  the  estimated  afterburner’s  radius  (Rab)  and  length (Lab) 
for  the F100­PW229  engine  are  ~0.5m  and ~1.5m,  respectively.    For  sizing  the 
afterburner for the F100­EQ engine, a combustion efficiency of 90% and an inlet 
Mach­number  of  0.2  are  assumed  [69].    The  selected  flight  condition  with 
corresponding afterburner dimensions are shown in Table 9.2.  The radiuses of the 
afterburner are relatively close to 0.5m; and its length increases with the reduction 




























































1  40 / 12.192  0.9  1.47  0.51  1.84 
2  40 / 12.192  1.1  1.27  0.49  1.65 
3  40 / 12.192  1.3  1.09  0.48  1.48 
4  50 / 15.240  0.9  1.82  0.51  2.26 
5  50 / 15.240  1.1  1.57  0.5  2.03 
6  50 / 15.240  1.3  1.34  0.49  1.81 
7  50 / 15.240  1.5  1.03  0.46  1.54
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numbers.    Together  with  the  estimated  afterburner  dimensions  of  ~1.5m,  the 




9.3  Sizing  of  the  Two­combustor  Engine’s  Main­ 
Combustor,  Inter­stage  Turbine  Burner  and 
Afterburner 
9.3.1  Sizing of Main Combustor 
The  two­combustor  engine’s  main­combustor  is  sized  for  the  same  flight 
conditions  as  for  the  baseline  engine  (i.e.  F100­EQ  engine).    The worst  case  is 
expected  to occur  at  the  highest  altitude  and  lowest  flight Mach­number  for  the 
two­combustor  engine  under  the  windmilling  conditions.    The  design­point 
conditions of the baseline and two­combustor engines are similar (see Table 6.1). 
Therefore,  based  on  the  adopted  approach,  the  main­combustor’s  inlet  pressure 
and temperature for the two­combustor engine should be identical to those of the 
baseline  engine  for  both  engines  under  the  windmilling  condition.    Under  the 
design­point conditions, the specific thrust of the two­combustor engine is higher 
than that of the baseline engine.  Therefore its mass­flow function is greater than 
that of  the baseline engine under  the  identical windmilling condition  (see Figure 
3.7).    Based  on  Equation  (3.13)  and  the  above  information,  a  smaller  main­ 
combustor is required for the two­combustor engine when compared with that for 




The effects of  the  variations of various parameters  (e.g. flight altitude and 
Mach­number) on the size of  the ITB have been investigated in order  to  identify 






engine.  A  similar  approach  is  not  available  for  sizing  the  inter­stage  turbine 
burner  (ITB).    The  author  has  employed  both  the  CombSizing­Method­A  and 
Afterburner­Method­A  approaches  to  size  the  ITB.  And  the  ITB’s centerline  is 
assumed to be identical to that of the main­combustor, i.e. approximately 0.246m 
from  the engine’s centerline.  For  the Afterburner­Method­A,  the cross­sectional 
area of the ITB, i.e. its depth, was calculated assuming an inlet flow Mach­number 
of 0.1 for acceptable pressure­losses across the ITB.  This “combined­approach” 
would  provide  estimated  limits  on  the  size  of  the  ITB  for  the  various  flight 
conditions. 
·  Sea­level Static Conditions for Achieving Maximum Thrust 
The  size of  the  ITB  is  significantly  larger  than  that of  the main­combustor 
(see Table 9.3).   This  is because  the  ITB  is operating with a  significantly  lower 
inlet­pressure and higher mass­flow rate; therefore the combustor has to be larger 
to meet  the  requirement  for combustion efficiency,  i.e.  98%.   Also,  the  required 
size for the ITB increases with the throttling­down of the engine.  However, there 
is  no  requirement  to  operate  at  a  low  throttle­setting  for  a  prolonged  duration. 
Therefore  a  lower  combustion  efficiency  could  be  tolerated  in  exchange  for  a 
combustor  of  smaller  size.   Nevertheless,  the  size  of  the  ITB  at  sea­level  static 
conditions is not expected to be the worst case, i.e. the largest size. 
Two  main  observations  are  made  concerning  the  predictions  from  this 
“combined­approach”.  First, the size of the main combustor calculated using the 
combustor  approach  is  larger  than  that  calculated  using  the  pressure­loss 
approach; whereas for the sizing of the ITB, the size calculated using the pressure­ 
loss  approach exceeds  that  calculated using  the  combustor  approach.    Secondly, 
























0 / 0  0  0.36  0.46  0.25  0.26  0. 31  0.14  Full­throttle 





independent  of  the  flight  altitude; whereas  using  the Afterburner­Method­A,  the 



















30/9.144  0.90  0.36  0.46  0.25  0.31  0.33  0.17 
40/12.192  0.90  0.36  0.46  0.25  0.31  0.39  0.20 
50/15.240  0.90  0.36  0.46  0.25  0.31  0.48  0.25 
·  Effects of Flight Mach­Number 
The  study  has  been  extended  to  investigate  the  effects  of  flight  Mach­ 
number at an altitude of 50kft, i.e. 15.24km.  The size of the ITB, calculated using 





















50/15.240  0.50  0.36  0.46  0.26  0.31  0.71  0.37 
50/15.240  0.70  0.36  0.46  0.26  0.31  0.59  0.31 
50/15.240  0.90  0.36  0.46  0.25  0.31  0.48  0.25 
50/15.240  1.10  0.36  0.46  0.25  0.31  0.45  0.23 
50/15.240  1.30  0.36  0.46  0.25  0.31  0.42  0.22 
·  Effects of Lowest Flight Mach­number at Various Altitudes 




conditions;  whereas  using  Afterburner­Method­A,  the  required  size  of  the  ITB 
increases with the flight altitude. 

















30/9.144  0.30  0.36  0.46  0.26  0.31  0.47  0.24 
40/12.192  0.39  0.36  0.46  0.26  0.31  0.65  0.34 
50/15.240  0.50  0.36  0.46  0.26  0.31  0.71  0.37 
·  Effects of Part Throttle 
The  effects  of  part­throttle  condition  on  the  size  of  the  ITB  have  been 
studied for an altitude of 50kft (i.e. 15.24km) and flight Mach­number of 0.90 (see 
Table  9.7).    The  sizes  of  the  ITB  calculated  by  the  two  approaches  are 


























50/15.24  0.90  0.36  0.46  0.25  0.31  0.48  0.25  1700  1700 
50/15.24  0.90  0.36  0.46  0.26  0.31  0.60  0.31  1600  1600 
50/15.24  0.90  0.36  0.46  0.26  0.31  0.76  0.39  1500  1500 
50/15.24  0.90  0.41  0.51  0.32  0.31  0.96  0.49  1400  1400 
50/15.24  0.90  0.51  0.63  0.45  0.31  1.21  0.61  1300  1300 
The  ITB  is  sized  at  lowest  flight  Mach­number  for  TETs  of  1300K  (see 
Table  9.8).  The  calculated  size  of  the  ITB  exceeds  that  calculated  for  flight 
Mach­number of 0.9 at the same altitude and TETs setting.  The “increase” in the 



























30/9.144  0.305  0.40  0.50  0.31  0.31  0.95  0.49  1300  1300 
40/12.192  0.39  0.46  0.57  0.41  0.31  1.10  0.56  1300  1300 
50/15.240  0.50  0.56  0.69  0.60  0.31  1.32  0.68  1300  1300 
50/15.240  0.50  0.50*  0.69  0.60  0.31  1.32  0.68  1300  1300 
*  ITB’s mean diameter shift from 0.246m to 0.300m. 
The  alternate TETs­schedules  for  the  two­combustor  engine  are  (i)  engine 
operating  with  maximum  allowable  HPTET  and  (ii)  engine  operating  with
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For  the  ITB  under  relight  condition,  a  lower  combustion­efficiency  was 
accepted  in order  to reduce  the  size of  the  ITB.  For  the combustor approach,  a 
combustion efficiency of 75% is selected with a corresponding q­value of 1.5´10 7 
Pa 1.8 m 2.75 kg ­1 s.  The  calculated  ITB­size  using  CombSizing­Method­A  is 
approximately  the  same  for  the  conditions  considered  (see  Table  9.9);  whereas 






















30/9.144  0.30  0.441  0.548  0.373  0.377  0.595  0.372  1200 
30/9.144  0.30  0.441  0.548  0.374  0.375  0.984  0.612  1000 
30/9.144  0.30  0.437  0.543  0.367  0.370  1.599  0.981  800 
40/12.192  0.39  0.446  0.553  0.381  0.381  0.703  0.444  1200 
40/12.192  0.39  0.446  0.553  0.381  0.379  1.157  0.727  1000 
40/12.192  0.39  0.440  0.547  0.373  0.372  1.975  1.220  800 
50/15.240  0.50  0.445  0.552  0.380  0.380  0.835  0.527  1200 
50/15.240  0.50  0.445  0.552  0.380  0.378  1.376  0.863  1000 
50/15.240  0.50  0.439  0.546  0.370  0.371  2.352  1.449  800 
·  Summary 
Combining  the  results  from  the  above  investigations,  the  following 
conclusions can be drawn. 
ü  CombSizing­Method­A:   The worst case  (i.e.  largest  ITB size)  is with  the 
two­combustor  engine  operating  at  the  highest  flight  altitude  and  lowest
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flight  Mach­number  under  TETs  of  1300K.    For  any  TETs  lower  than 
1300K, the thrust produced by the two­combustor engine would (probably) 
not be  sufficient  to overcome  the drag of  the aircraft.   The calculated  ITB 
diameter  is ~0.56m and  length of ~0.69m.   The mean diameter of  the  ITB 
would  have  to  be  higher  (i.e.  a  shift  from  0.246m  to  0.300m)  or  a  lower 
combustion efficiency has  to be accepted  for a  smaller  ITB size.   Another 
case considered is for the sea­level static condition, whereby the size of the 
ITB increases with the engine at  lower throttle position.  Considering start­ 




with  that  calculated  using  CombSizing­Method­A.    The  worst  scenario 
occurs  for  altitude­relight  of  the  ITB  (with  the  main  combustor  lighted). 




The  afterburner  for  the  two­combustor  engine  is  sized  using  the  same 
approach  as  for  the  conventional  engine.    To meet  the  requirement  of 90% and 
also to have a like­for­like comparison, the two flight conditions identified for the 
sizing  of  the  baseline  engine’s  afterburner  are  used  here  (see  Section  9.2.2). 
Based on the length of the afterburner, the worst case occurs at an altitude of 50kft 
(i.e.  15.24km)  and  flight  Mach­number  of  1.5  (see  Table  9.10).    The 
corresponding calculated length of the afterburner for the two­combustor engine is 
~0.59m, which  is  significantly  shorter  than  that  for  the baseline engine.   This  is 
because  the  afterburner’s  inlet  gas  temperature  for  the  two­combustor  engine  is 
significantly higher than that for the baseline engine.
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1  40 / 12.192  1.3  0.46  0.51  0.57 
2  50 / 15.240  1.5  0.44  0.49  0.59 
9.4  Sizing of the Diffuser 
The  diffuser  is  installed  at  the  inlet  of  the  combustor  to  reduce  the 




Generally,  the  dimensions  of  the  diffuser  are  independent  of  the  flight 
altitude and Mach­number when the two­combustor engine is operating at its full 
throttle  condition  (see Table 9.11  to Table 9.13).   Similarly when  the TETs  (i.e. 
HPTET  and  LPTET)  are  throttled­down  at  the  same  rate  simultaneously,  the 
dimensions of  the diffuser remain nearly the same (see Table 9.13).  Another set 
of conditions investigated is to relight the ITB with the main combustor operating 
with  various  HPTET  values  (see  Table  9.14).  Generally,  the  diffuser  size  is 





H (ft/km)  M0  Ddiff­in (m)  Ddiff­out (m)  Ldiff (m) 
0 / 0  0  0.106  0.158  0.273 
30 / 9.144  0.30  0.106  0.159  0.275 
40 / 12.192  0.39  0.106  0.159  0.275 




H (kft/km)  M0  Ddiff­in (m)  Ddiff­out (m)  Ldiff  (m) 
50 / 15.240  0.5  0.106  0.159  0.275 
50 / 15.240  0.7  0.106  0.159  0.275 
50 / 15.240  0.9  0.106  0.158  0.274 
50 / 15.240  1.1  0.105  0.158  0.273 
50 / 15.240  1.3  0.106  0.158  0.274 
Table 9.13. Dimensions of the diffuser at a flight Mach­number of 0.9. 
H (kft/km)  M0  Ddiff­in (m)  Ddiff­out (m)  Ldiff  (m)  Remarks 
30 / 9.144  0.9  0.105  0.158  0.273  Full­throttle 
40 / 12.192  0.9  0.105  0.158  0.273  Full­throttle 
50 / 15.240  0.9  0.106  0.158  0.274  Full­throttle 
50 / 15.240  0.9  0.106  0.158  0.274  TETs=1600K 
50 / 15.240  0.9  0.106  0.159  0.274  TETs=1500K 
Table 9.14. Dimensions of the diffuser at the lowest allowable flight Mach­ 
number under ITB relight condition. 
H (kft/km)  M0  Ddiff­in (m)  Ddiff­out  (m)  Ldiff (m)  Remarks 
30 / 9.144  0.3  0.106  0.159  0.275  Full­throttle 
30 / 9.144  0.3  0.129  0.194  0.335  HPTET 1200K 
30 / 9.144  0.3  0.129  0.194  0.336  HPTET 1000K 
30 / 9.144  0.3  0.128  0.192  0.332  HPTET 800K 
40 / 12.192  0.39  0.106  0.159  0.275  Full­throttle 
40 / 12.192  0.39  0.131  0.196  0.339  HPTET 1200K 
40 / 12.192  0.39  0.131  0.196  0.339  HPTET 1000K 
40 / 12.192  0.39  0.129  0.194  0.335  HPTET 800K 
50 / 15.240  0.50  0.106  0.159  0.275  Full­throttle 
50 / 15.240  0.50  0.130  0.196  0.338  HPTET 1200K 
50 / 15.240  0.50  0.130  0.196  0.338  HPTET 1000K 
50 / 15.240  0.50  0.129  0.193  0.334  HPTET 800K
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9.5  Overall  Length  of  the  Two­combustor  Engine 
relative to that for the Baseline Engine 
It  is  assumed  that  the  depth  of  the  ITB  could  be  contained  within  the 
diameter  of  the  F100­EQ  engine.    It  is  further  assumed  that  the  length  of  the 
diffuser (to the ITB) is 0.34m (see Section 9.4).  The length of the afterburner for 
the  two­combustor  engine  is  ~0.96m  (i.e. 1.54m minus 0.59m)  shorter  than  that 




Afterburner­Method­A,  the  two­combustor  engine  could  be  substantially  longer 
than the baseline engine.  Nevertheless, the length of the ITB (i.e. thus the overall 





that  combines  the  methods  for  sizing  both  the  conventional  combustor  and 
afterburner.   Generally,  the  installation of an ITB will  increase  the  length of  the 
engine.    However,  both  the  baseline  and  two­combustor  engines  each with  the 
installation of an afterburner of comparable combustor efficiency, the latter could 
be marginally or substantially longer than the baseline engine.  This is because the 













The  transient performance measures  the responses of  the engine to change 
in its control parameters, e.g. the fuel­consumption rate (Wfuel) or turbine’s entry­ 
temperature (TET).  Propulsion system with an excellent transient performance is 
a  desirable  requirement,  in  particular,  for  a  military  fighter  aircraft  in  which 
manoeuvrability is crucial to its survival. 
The  available  version  of  the  TURBOMACTH  is  used  to  perform  steady­ 
state  analysis  for  both  design  and  off­design  conditions.  The GasTurb,  engine 
performance­simulation  software,  developed  by  Kurzke  [80],  is  capable  of 
simulating  both  steady­state  and  transient  performances.    However,  it  does  not 
permit the simulation of a multi­spool two­combustor engine.  Therefore, a simple 
transient­prediction methodology (see Section 3.3.4) has been adopted to coalesce 




The objective of  this  study is  to  try to demonstrate  that  the  two­combustor 




Predictions  from  the  GasTurb  program  for  the  transient  behaviour  of  a 
simple  conventional  turbofan­engine  were  used  for  validating  the  proposed 
methodology of  the present  investigation.   However,  there are differences  in the 
engine­components’ characteristics and  (probably)  the methodologies adopted  in 
the TURBOMATCH and GasTurb.  Therefore, to achieve a closer match between
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the  predictions  from  these  two  programs,  a  simple,  yet  representative, 
configuration is used for validating the proposed approach (see Table 10.1).  The 
cooling­flow  rate  is  set  to  zero  and  a fixed  convergent  nozzle  is  used  to  further 
reduce any uncertainties arising in the validation process.  The fuel­consumption 
rate  is  selected  as  the  engine  control­parameter  because  the  GasTurb  does  not 
permit the use of turbine’s entry­temperature (TET).  The validation is conducted 
for both acceleration and deceleration of  the engine for fuel­consumption rate of 


















conclusion  drawn  for  the  validation  of  the  proposed  transient­performance 
methodology.    The  relationship  of  the  engine’s  specific  fuel­consumption  rate 
(SFC)  versus  thrust,  predicted  by  both  the  TURBOMATCH  and  GasTurn, 
matches  closely  (see  Figure  10.1).  The  author  suggested  that  the  slight 
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The  engine’s  off­design  performance  depends  on  the  respective 
components’  characteristics.  Given  the  differences  in  the  components’ 
characteristic  between  that  in  the  TURBOMATCH  and GasTurb,  the  fan’s  and 
high­pressure  compressor’s  (HPC’s)  behaviours  predicted  by  the  two  programs 































































Figure  10.3  shows  the  variations  in  the  engine’s  thrust  with  time.  The 
predictions  by  both  the TURBOMATCH and GasTurb programs match  closely. 
Figure 10.4  shows the steady­state and transient behaviours of  the fan and HPC, 
as the fuel­consumption rate increases.  The differences in the absolute values are 
due  to  differences  in  the  components’  characteristics  and  also  (maybe)  the 
prediction  methodologies  employed.  As  far  as  the  validation  of  the  present 
methodology is concerned, the predictions by the two codes match well. 
Figure 10.3. Engine’s transient­behaviour predicted by the TURBOMATCH (TM) 
and GasTurb (GT) programs. 
Figure 10.4. The steady­state and transient behaviours of the fan and HPC as 






















































































Figure  10.5  and  Figure  10.6  shows  the  engine’s  steady­state  and  transient 
behaviours  during  its  throttling­down  process.    The  results  reveal  that  the 
predictions,  using  the  proposed  methodology,  match  closely  with  those 
predictions from GasTurb. 
Figure 10.5. Engine’s transient­behaviour predicted by the TURBOMATCH (TM) 
and GasTurb (GT) programs. 
Figure 10.6. The steady­state and transient behaviours of the fan and HPC as 






























The  validation  procedure,  using  a  simple  conventional  engine,  has  shown 
the  reliability  of  the  proposed  transient­prediction  methodology.    The 
methodology  is  extended  to  predict  the  transient  behaviour  of  a  two­combustor 
engine.  Although there are shortfalls in the proposed methodology, it is sufficient 




configurations  for  both  the  baseline  and  two­combustor  engines  are  simplified. 
The HPC  is modelled  as  a  single  component  and  the  cooling­flow  for  the  low­ 
pressure  turbine’s  (LPT’s)  is  jointly  drawn  from  the  exits  of  the  fan  and  HPC. 
Table 10.2 shows the design­point conditions for the baseline and two­combustor 











































































Figure  10.7  shows  the  fan’s  and  HPC’s  working­lines  for  the  baseline 
engine,  which  are  unique  to  the  engine  operation.    The  two­combustor  engine 
could  have  multiple  working­lines  depending  on  the  distribution  of  fuel­ 






The  transient  behavior  of  the  baseline  engine  has  been studied  for  engine 
acceleration(deceleration) with TET from 1300K(1700K) to 1700K(1300K).  For 
HPC’s Mass­Flow Function 
























































the  two­combustor  engine  with  corresponding  increase  in  its  thrust  values,  an 
arbitrary  working­line  is  selected  (Point  A  to  B)  (see  Figure  10.8).    The 
combination of HPTET and LPTET at Point A is 1300K and 1030K, respectively; 
and that at Point B is 1600K and 1545K, respectively.  Both the values of HPTET 
and  LPTET  are  varied  linearly  and  simultaneously  along  the  selected working­ 
line.   The  corresponding  steady­state working­lines  for  the  fan  and HPC  for  the 
two­combustor engine are shown in Figure 10.9. 
In  the prediction of  the engines’  transient­behaviour,  the  rate of change of 
the HPTET is fixed at 1000K per second for both the baseline and two­combustor 
engines.  For  the selected working­line of  the  two­combustor engine,  the LPTET 
is  operating  slightly  further  from  its maximum  allowance  temperature  (1700K). 
Therefore  the  LPT  has  a  higher  tolerance  for  fluctuation  in  the  gas­temperature 






engine  during  acceleration.    The  pressure­ratios and  the mass­flow  functions  of 
















































appreciably nearer  to  its surge line.   The spool  inertia “prevents”  the  increase of 
the  both  the  mass­flow  rate  and  the  spool  rotational  speed  at  the  rate 
corresponding  to  that  of  the  increase  in  the  TET.    In  particular  for  the  high­ 
pressure  (HP)  spool,  with  the  HPT’s  nozzle­guiding­vanes  operating  at  choked 




acceleration from a HPTET of 1300K to 1700K (Point A®Point B) 
[  Steady­state  Transient]. 
Figure  10.11  shows  the  steady­state  and  transient  behaviours  of  the  two­ 
combustor engine during acceleration from a HPTET of 1300K to 1700K and the 
corresponding increase  in LPTET is  from 1030K  to 1545K.   The pressure­ratios 
and mass­flow functions of both the fan and HPC increase with the TETs (Point 
A®B1).  At Point B1, the TETs reach the designated maximum values and there is 












































Figure 10.11. Steady­state and transient behaviours of the two­combustor engine 
during acceleration from a HPTET(LPTET) of 1300K(1030K) to 1600K(1545K) 
(Point A®Point B) [  Steady­state                Transient]. 
Figure  10.12  shows  the  surge  characteristics  of  the  fan  and HPC  at  both 
steady­state and transient processes.  At respective thrust value, the surge margin 
of  the  fan  for  the  two­combustor  engine  exceeds  that  of  the  baseline  engine  in 
both  steady­state and  transient processes; also  the surge margin of  the  fan at  the 
transient  process  is  appreciably  higher  than  that  at  the  steady­state  process,  in 
particularly for the two­combustor engine.  With regard to the surge margin of the 













































































for  the  baseline engine  is  slightly  lower  than  that  of  the  two­combustor  engine. 









for  the  two­combustor engine at  the design point could be reduced or  the engine 
would  withstand  more  extreme  aircraft  manoeuvres  and/or  higher  acceleration 
rates. 
For  transient  performance  measurements,  the  transient  time  is  measured 
from start of the acceleration process up to 98% of the targeted spool speed [69]. 
For  this  study,  the  author  has  decided  to  use  98%  of  the  targeted  thrust  (i.e. 
79.18kN) as the “end­point” of  the  transient process.    It  is obvious that  the  two­ 















































Figure  10.14  shows  the  baseline  engine’s  fan  and HPC behaviours during 
deceleration from HPTET of 1700K  to 1300K.   Quantitatively,  the  trends  in  the 
behaviours of  the  fan  and HPC  are  simply  the  reverse of  that  during  the  engine 
acceleration.    Similarly,  for  the  two­combustor  engine  under  deceleration,  the 
trends in the behaviours of its fan and HPC are reverse of that observed during the 
engine acceleration (see Figure 10.15).  The above observations are in particular 




With  regard  to  the  fan’s  surge­characteristic,  the  surge  margin  during 
transient  is  lower  than  that  at  steady­state,  in  particular  for  the  two­combustor 
engine.  Nevertheless, given the characteristics of two­combustor engine, its fan’s 
surge­margin  is  always  higher  than  that  of  the  baseline  engine  at  comparable 
thrust.  For the HPC, its surge­margin is increased in the deceleration process for 
both baseline and two­combustor engines.  Nevertheless, the HPC’s surge­margin 



























Similar  to  that  observe  during  the  engine  acceleration,  the  two­combustor 
engine  has  superior  transient­performance  over  that  achievable  by  the  baseline 













































































































Comparison  is  made  for  both  baseline  and  two­combustor  engines 











































































A  methodology  for  the  prediction  of  a  conventional  engine’s  transient­ 
performance  has  been  developed  and  validated,  and  subsequently  extended  to 
predicted a two­combustor engine’s transient­performance. 
Analysis  has  shown  that  the  two­combustor  engine  requires  substantially 
shorter  time  when  compared  with  baseline  engine  for  comparable  increase  or 
decrease  in  thrust.  In  addition,  the  fan  of  the  two­combustor  engine  exhibits  a 
larger surge margin than that of  the baseline engine.  Although the methodology 
neglects the effects of time­dependent factors, such heat soakage, it is nevertheless 







Due  to  both  commercial  and  military  confidentiality  restrictions,  there  is 
insufficient exact data  for conducting a fruitful mission analysis.   Therefore  this 
investigation  is  limited to the study of  the aircraft’s flight envelope, rate­of­turn, 
specific  fuel­consumption  rate  (SFC)  and  maximum  achievable  flight  Mach­ 
number.   The analytical approaches and the estimations of  the F16­EQ aircraft’s 
characteristics (i.e. drag­polar and weight characteristics) are presented in Section 
3.3.    The  baseline  and  two­combustor  engines’  design­point  conditions  are  as 
shown in Table 6.1. 
11.2  F16­EQ Aircraft Configurations 
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characteristics of  the engine’s components have  limited  the maximum allowable 
turbine’s  entry­temperature  (TET);  thus  limiting  the  maximum  achievable 
engine’s  thrust.  For  the  two­combustor  engine  under  low  flight  Mach­number 
conditions,  there  are  numerous  combinations  of  high­pressure  and  low­pressure 
turbines’  entry­temperatures  (HPTET  and  LPTET)  to  achieve  maximum­thrust, 
without operating beyond  the  components’  envelope.   Nevertheless,  to  simplify 
the analysis, only combinations of  identical HPTET and LPTET are considered. 
Flight Mach­Number 























The aircraft  is permitted  to operate over  the  range of  flight Mach­number which 
the  engine’s  thrust  exceeds  the  aircraft’s  drag.  Generally,  the  two­combustor 
engine  can  produce  higher  maximum  achievable­thrust.    Hence  the  aircraft 
powered  by  the  two­combustor  engine  can  operate  over  a  larger  flight  Mach­ 
number range when compared with that achievable with the baseline engine. 
The  range  of  flight Mach­number permissible  for  the  aircraft  operation  is 
extracted  for  the  various  altitudes  and  plotted  in  Figure  11.3.  The  tabulated 
operating envelope resembles that in Figure 3.21.  At lower flight altitude (<30kft, 
i.e.  9.144km),  the  lowest  achievable  flight  Mach­number  is  limited  by  the 
aircraft’s stall­limit (i.e. VEAS of 110knots).  Generally, the F16­EQ aircraft with 






larger  envelope  could  be  traded­off  for  heavier  aircraft­configuration. 
Configuration 2 is heavier and has higher drag when compared with configuration 
1.   Nevertheless,  the  flight envelope of  the configuration 2 (powered using  two­ 
combustor  engine)  is  still  larger  than  that  of  configuration  1  with  the  baseline 
engine (see Figure 11.4). 
Flight Mach­Number 
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Figure 11.4. Operating envelope of the F16­EQ configurations (see Table 11.1). 
11.3.3  Air­to­Ground Configuration 3 (see Table 11.1) 




















































































Reference  [86]  states  that  an  improvement of  two degree­per­second  in  the  rate­ 





[  BLE(20kft/6.096km)  BLE(30kft/9.144km)  BLE(40kft/12.192km) 
TCE(20kft/6.096km)            TCE(30kft/9.144km)            TCE(40kft/12.192km)].
193 
Figure 11.7. The improvement in the F16­EQ aircraft’s rate­of­turn for two­ 
combustor engine relative to that of the baseline engine 
[          20kft/6.098km            30kft/9.144km            40kft/12.192km]. 




operating at maximum achievable dry  thrust  for F16­EQ aircraft  configuration 1 
(see  Table  11.1).    The  larger  operating  envelope  and  higher  rate­of­turn  of  the 



















































































The  baseline  engine’s  afterburner  is  turned­on  and  adjusted  such  that  its 
thrust  is  (approximately)  the  same  as  that  of  the  two­combustor  engine.  Figure 
11.8  shows  that  the SFC of  the  baseline  engine with  afterburner  is  significantly 
higher than that of the two­combustor engine.  This is because with combustion in 
the afterburner occurs at low­pressure, the engine­cycle is less efficient.  Again, it 












































































































Figure 11.9  shows  the  SFC of  F16­EQ  aircraft  configuration  1  (see Table 
11.1)  at  trim  condition,  i.e.  thrust  equal  drag  and  lift  equal  to weight.    For  the 
aircraft with the baseline engine, the HPTET is throttled­down to match the drag 
of  the  aircraft.    For  the  aircraft  powered  using  the  two­combustor  engine,  the 
engine is throttled­down by having both HPTET and LPTET reduced at the same 
rate  simultaneously;  alternatively,  the  engine  is  throttled­down  by  reducing  the 











































































































engine  with  an  afterburner.    However,  the  benefits  of  the  two­combustor  with 
afterburner, over  that  achievable  by  the  baseline  engine with  an afterburner,  are 




[  BLE­20kft(6.096km)  BLE­30kft(9.144km)  BLE­40kft(12.192km) 
TCE­20kft(6.096km)  TCE­30kft(9.144km)  TCE­40kft(12.192km)]. 
11.6  Performance  of  Aircraft  at  Maximum  Achievable 
Flight Speed 
Upon detection of approaching hostile aircraft, the ground­based interceptor 
and/or combat­air patrol aircraft have to scramble  to intercept.   Also,  the aircraft 
conducting strike mission might have to operate at high speed into the target area. 
Therefore  there  is  a  requirement  for  the  aircraft  to  operate  at  its  maximum 
achievable  flight  Mach­number  for  substantial  duration.    The  effects  of  two­ 
combustor  engine,  limited  to  dry  thrust  condition,  on  the  performance  of  the 
aircraft operating at its maximum achievable flight Mach­number are investigated. 
Flight Mach­Number 


















































the  flight  velocity  (see  equation (11.1)).   And  the  amount of  fuel­consumed per 




Technically,  the  aircraft’s  flight­condition  and/or  its  control­surfaces  are 
adjusted  to  achieve  optimum performance  during  flight.    To predict  the  aircraft 
performance accurately, the flight profile is to be divided into multiple segments; 
whereby  the  accuracy  of  the  prediction  increases with  the  number  of  segments. 
However, without sufficient exact data, the accuracy and reliability of the “multi­ 
segments”  approach  will  be  doubtful.    Therefore  this  study  is  limited  to  the 
aircraft’s performance for per unit flight range. 
The analysis  has been conducted  for  the F16­EQ aircraft, Configuration 1, 
operating at  its maximum achievable flight Mach­number (see Table 11.1).   The 
aircraft  with  two­combustor  engine  can  operate  at  higher  maximum  achievable 
flight  Mach­number,  therefore  its  flight  duration  to  travel  per  unit  distance  is 
shorter than the aircraft with the baseline engine (see Figure 11.11).  However the 
two­combustor  engine  is  less  efficient;  thus  the  fuel­consumed  is  substantially 
higher  than  that  of  the  baseline  engine  (see  Figure  11.11).    With  the  two­ 
combustor  engine  replacing  the  baseline  engine,  there  is  a  reduction  of  10%  to 
30% flight duration, which is achieved with a penalty of averagely 50% increase 
in fuel­consumed. 






































higher  SFC  when  compared  with  that  of  the  two­combustor  engine  producing 
comparable  thrust  (see Figure 11.12).   With  approximately  the  same maximum 
achievable  flight  Mach­number,  the  configuration  of  baseline  engine  with 
afterburner  has  the  same  reduction  in  flight  duration  as  that  achievable with  the 
two­combustor engine.  However,  its penalty  in  the amount of  fuel­consumed is 
























































































Equations  (11.3)  and  (11.4)  show  the  aircraft’s  weight­ratio  under  cruises 
and loiter conditions, respectively.  Given the performances characteristics of both 
the aircraft and its propulsion system, the optimum flight conditions occurred for 
the  aircraft’s  weight­ratio  as  close  to  unity  as  possible.    Close  examine  of 
Equations  (11.3)  and  (11.4)  reveals  that  the  optimum  flight  condition  is  also 
dependent on the flight altitude.  With the differences in the characteristics of the 
baseline  and  two­combustor  engines,  the  optimum  flight  conditions  for  aircraft 
powered by the respective engines could be at different altitude and flight Mach­ 
number.    Technically,  the  optimum  flight  conditions  can  be  identified  by 














































From  the  operation  perspective,  the  users  will  have  their  own  flight 
requirements,  e.g.  flight  altitude  and Mach­number.   Usually  these  requirements 
are  taken into consideration in the design and development of  the aircraft and its 
engine.    Presently,  the  author  has  no  information  with  regard  to  these 
requirements.    Reverse  engineering  to  identify  these  requirements  might  be 
possible,  but  high  levels  of  uncertainties/discrepancies are  expected.  Applying 
these requirements with limits aircraft data will results in more uncertainties in the 
results.    Therefore,  the  study  to  identify  the  flight  condition  for  optimum  loiter 
and cruise conditions is not available in this study. 
11.8  Conclusions 
Studies are conducted  to  study  the effects of  two­combustor engine on  the 
aircraft’s  performance  when  compared  with  that  of  baseline  engine.    Limited 
studies  are  conducted  due  to  the  lack  of  exact  aircraft­performance  data.    The 
following summarize the findings: ­ 
ü  The  results  show  that  aircraft with  two­combustor  engine  has  larger  flight 
envelope and higher rate­of­turn when compared with that achievable with 
the  baseline  engine.    However  the  above  are  achieved  at  the  expenses  of 
higher specific fuel­consumption rate.  Nevertheless, when an afterburner is 
added to the baseline to produce comparable maximum achievable thrust of 
the  two­combustor  engine,  the  former  will  require  higher  specific  fuel­ 
consumption rate than the two­combustor engine. 
ü  With both the baseline and two­combustor engine operating under dry thrust 
condition,  the  latter can  operate  at  a  higher  flight Mach­number due  to  its 
higher  achievable  thrust;  therefore  the  required duration  for  specific  range 
will  be  reduced.    However,  the  two­combustor  engine  being  less  efficient 
will consumed more fuel  than the baseline engine.   Similar  to  the previous 




is  not  a  favorable  option;  its  specific  fuel­consumption  rate  is  higher  than 
that of the baseline engine. 
In  summary,  when  “moderate”  high  thrust  is  required,  the  two­combustor 
engine  would  be  a  favorable  configuration  than  the  baseline  engine  with  an 
afterburner.    For  both  baseline  and  two­combustor  engines  at  maximum 
achievable dry­thrust, there exist a trade­off between reductions in flight duration 
against  the  increase  in  the  amount  of  fuel  consumed.    When  operating  under 







of  its  mission.    The  propulsion  system  is  the  main  source  of  signatures,  in 
particular  the  infrared  signature  [13­20].    The  infrared­energy  radiates  from  the 
engine’s exhaust cavity  (i.e.  turbine,  tail­pipe and exhaust nozzle)  is dominating 
when  viewed  from  the  aft  of  the  aircraft;  whereas  infrared­energy  from  the 
exhaust  plume  becomes  more  dominating  when  viewed  from  the  side  of  the 
aircraft [14, 17­20].   In this study, empirical approaches (see Section 3.3.5) have 
been used  to predict  the  signatures  radiate  from  the engine’s  exhaust cavity and 
plume.   Although  it  is  a  brief  study,  the  predictions  are  sufficient  to provide  an 
indication  on  the  level  of  infrared­energy  radiates  by  the  two­combustor  engine 
relative to that of the baseline engine. 
The  study  was  conducted  for  Configuration  1  of  the  F16­EQ  aircraft 
operating at an altitude of 30kft (i.e. 9.144km) (see Section 11.3.1).  The engines 








the  baseline  engine’s  exhaust  cavity  is  lower  than  that  produces  by  the  two­ 
combustor  engine.    At  lower  range  of  flight  Mach­number,  there  are  various 
combinations  of  high­pressure  and  low­pressure  turbines’  entry­temperatures
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(HPTET  and  LPTET)  that  enable  the  two­combustor  engine  to  operate  at 
respective maximum achievable thrust within respective envelope.  To reduce the 
number  of  variable,  only  the  option  of  two­combustor  engine  operating  with 
HPTET identical to LPTET was considered. 
Figure 12.1. The exhaust­cavity’s radiant intensities of the baseline (BLE) and 
two­combustor (TCE) engines [  BLE  BLE+AB 
TCE(TETs=1700K)  TCE(TETs<1700K)]. 
The  baseline  engine with an afterburner  (in  partial  operation)  can  achieve 
the  identical operating envelope as that of the two­combustor engine.  The mass­ 
flow rate of the baseline and two­combustor engines are approximately equal (see 
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produce  the  same  level  of  thrust.   With  the  level  of  radiation  dominates  by  the 
flow temperature,  the baseline engine (with afterburner) radiates higher  infrared­ 
energy  than  that  of  the  two­combustor  engine.    The  latter  radiates  at  least  20% 
lower  infrared­energy  when  compared  with  that  of  the  baseline  engine  with  an 
afterburner producing comparison thrust performance (see Figure 12.3). 
Figure 12.2. The nozzle’s exit flow­properties of the baseline (BLE) and two­ 






































higher  radiant  intensity  when  compared  with  that  of  the  baseline  engine  (see 
Figure 12.4).  There is substantial reduction (~7%®~24%, see Figure 12.5) in the 
radiant  intensity  of  the  exhaust­cavity  when  the  two­combustor  engine  is 
replacement  of  the  baseline  engine.    Due  to  the  high  exhaust  temperature,  the 













































































































































































































[  1mm®3mm  3mm®5mm  8mm®14mm]. 
12.2.3  Cruise Condition 
At cruise condition,  the engine  is  throttled­down  for  the aircraft  to operate 
under  trim  condition,  i.e.  thrust  equal  to  drag  and  weight  equal  to  lift.    The 
baseline  engine  is  throttled­down  by  reducing  its  turbine’s  entry­temperature 
(TET); whereas the  thrust of  the  two­combustor engine  is controlled by both the 
HPTET and LPTET.  Two TETs­schedules have been considered, namely (i) both 
HPTET  and LPTET  throttled­down  at  the  same  rate  simultaneously and  (ii)  the 
LPTET  is  throttled­down  with  the  HPTET  maintain  at  its  maximum  allowable
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temperature.   The  option  of  high LPTET with  low HPTET  is  less efficient  (see 
Section 6.6), hence it is not considered here. 
The  two­combustor  engine  with  the  option  of  maintaining  HPTET  at  its 
maximum allowable temperature  radiates lower exhaust­cavity’s radiant intensity 
than the option of keeping the HPTET and LPTET at  the same temperature (see 
Figure 12.6).   Nevertheless,  regardless  of TETs­schedules,  the  exhaust­cavity  of 
the  two­combustor  engine  radiates  higher  infrared  radiant­intensity  when 
compared with that of  the baseline engine (see Figure 12.6); whereby the former 











































































Figure  12.8  shows  that  radiant  intensity  of  the  engine’s  exhaust­plume  at 
dry thrust condition; where the trends resemble that of the engine’s exhaust­cavity 













































































two­combustor (TCE) engines [  BLE  BLE+AB 
TCE(TETs=1700K)  TCE(TETs<1700K)].
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the  baseline  engine  to  produce  thrust  comparable  to  that  of  the  two­combustor 
engine’s dry thrust,  the former will has significantly higher exhaust­temperature; 
thus  it  produces  significantly  higher  radiant  intensity  than  that  of  the  two­ 
combustor engine. 
12.3.2  Maximum (Wet) Thrust Condition 
Afterburners  are  used  in  both  the  baseline  and  two­combustor  engines  to 
produce  higher  achievable  thrust.    The  trends  of  the  exhaust­plumes’  radiant 
intensity are identical to that of the exhaust­cavity (see Section 12.2.2); where the 
baseline  engine  radiates  lower  infrared­energy  when  compared  with  that  of  the 
two­combustor  engine  with  comparable  wet  thrust.    With  the  use  of  the  two­ 
combustor engine, the reduction in the exhaust­plume’s radiant intensity is  in the 
range  of  ~15%  to  ~23%  when  compared  with  that  of  the  baseline  engine  (see 
Figure 12.9). 
12.3.3  Cruise Condition 
For  aircraft  under  cruise  (i.e.  trim)  condition,  the  exhaust­plume’s  radiant 
intensity  of  the  baseline  engine  is  lower  than  that of  the  two­combustor  engine; 
which  trends  are  identical  to  that  of  the  exhaust­cavity.    The  increase  in  the 
exhaust­plume’s radiant intensity with the use of the two­combustor engine could 
be as high as ~2 times that of the baseline engine (see Figure 12.10).  Considering 
two­combustor  engine  operates  with  its  HPTET  at  its  maximum  allowable 
temperature,  its penalty  in the  infrared radiant­intensity  is  lower when compared 























































































































































Empirical  approaches  have been adopted  to  investigate  the  effects  of  two­ 
combustor engine on the aircraft’s infrared­signature when compared with that of 
baseline  engine.    The  infrared  radiant­intensity  of  the  engines’  exhaust­cavities 
and  plumes  were  predicted  for  engine  under  dry  thrust,  wet  thrust  and  cruise 
conditions.  The trends of the  infrared radiant­intensity generates by the exhaust­ 
cavity  are  identical  to  that  of  the  exhaust­plume.    Under  maximum  dry  thrust 
condition,  the  signature  of  the  two­combustor  engine  is  higher  than  that  of  the 
baseline engine.   However, when an afterburner  is used in the baseline engine to 
generate  comparable  thrust  to  that  of  the  two­combustor  engine,  the  former 
generates higher signature than that of the two­combustor engine.  When both the 
baseline  and  two­combustor  engines  are  mounted  with  afterburner  to  generate 
comparable wet thrust, the former generates higher signature.  When both engines 









There  are  continual  demands  for  military  aero­engines  to  have  higher 
specific  thrusts  and  lower  specific  fuel­consumption  rates  (SFCs) over  extended 
envelopes.  With the maturing of the technologies concerned with the design and 
manufacture  of  conventional  engines,  the  ability  to  further  improve  the  basic­ 
engine’s performance is diminishing.  Also, the infrared­energy radiation from the 
propulsion system has a great  impact on the aircraft’s survivability  in a mission. 
Hence  a  novel  cycle  engine  (i.e.  a  two­combustor  engine)  is  proposed  and 
investigated  in  attempt  to  improve  the  engine’s  aerodynamic  performance  and 
infrared­signature characteristic. 
Based  on  the  knowledge  acquired  from  the  extensive  literature  survey, 
systematic  approaches were  formatted with  proven  analytical methodologies  for 
conducting  the present  study.  Through  the employment of engine performance­ 
simulation  program  of  high  fidelity  and  also  incorporating  the  exact  turbine’s 
cooling­flow  rate,  the  characteristics  and  performances  of  the  two­combustor 
engine  are  addressed with  high  order of  accuracy.   The  key  contribution  is  the 
establishment on the influences of the two­combustor engine on the performances 
of  the  selected  fighter aircraft,  in particular  the  transient  behaviour,  steady­state 
flight  characteristics  (e.g.  flight­envelope)  and  infrared  signatures.    In  order  to 
ascertain  the  prospects  and  shortfalls  of  a  two­combustor  engine  for  military 
fighter,  a  proven  conventional  engine  (i.e.  F100­PW229  engine,  based  on  open 
publications),  for  powering  military  fighter  aircraft,  was  selected  for 
benchmarking  purposes.    This  research  has  revealed  the  potential  of  a  two­ 
combustor engine, relative to a proven conventional engine, on the enhancement 
of  performances  for  an  military  fighter  aircraft;  with  respect  to  both  the 
aerothermodynamics  and  infrared  characteristics.  In  particular,  the  results, 
findings and conclusions for the influences of two­combustor engine on aircraft’s 




This  research  have  been  broken­down  into  different  subjects  pertaining  to 
the  aerothermodynamics  performance  of  the  two­combustor  engine  and  its 




particular,  the key prospects and drawbacks of  the  two­combustor engine  for  the 
military fighter aircraft are emphasized. 
The  aerothermodynamics  behaviours  of  the  two­combustor  engine  under 
design­point  conditions  are  revealed.    A  baseline  engine  having  a  performance 
equivalent  to  that  of  the  F100­PW229  engine  is  selected  for  benchmarking. 
Interestingly,  the  two­combustor  engine’s  maximum  achievable  specific  thrust 
and  thermal  efficiency  occur  at  approximately  the  same  overall  pressure­ratio 
(OPR).    For  a  given  OPR,  the  fan’s  pressure­ratio  for  maximum  achievable 
specific  thrust  is  lower  than  that  for  maximum  achievable  thermal  efficiency. 
These two observations are different from those for the conventional engine.  The 
author  suggests  that  this  is  because  the  two­combustor  engine’s  performance  is 
dependent on both the main­combustor’s and inter­stage turbine burner’s (ITB’s) 
operating­conditions.   The effects of various design­parameters on the on­design 
performance  of  the  two­combustor  engine  have  been  investigated:  the  key 
observations are highlighted below.  By  varying the design­parameters,  it would 
be  possible  to  identify  an  optimal  two­combustor  engine  configuration. 
Nevertheless,  its  higher  specific  thrust  is  achievable only at  the  expenses  of  the 
higher SFC. 
ü  The  overall  pressure­ratio  for  the  two­combustor  engine,  operating  at 




optimal  pressure­ratio  for  the  fan  in  comparison  with  that  for  the 
conventional engine. 
ü  With the reduced turbines’ entry­temperatures (TETs), i.e. reduced turbine’s 




at  the penalty of a  lower  specific  thrust:  the opposite was observed  for  the 
ITB when it was installed further “away” from the main­combustor. 




regardless  of  the  configuration  and  its  throttling  schedule,  the  two­combustor 
engine operated with a larger envelope by having a higher achievable thrust with a 
penalty  for  its  SFC.    The  implementations  of  variable  low­pressure  turbine’s 
nozzle­guiding­vanes  and  turbine’s  cooling­flow  requirements  have  improved 
significantly the performance of the two­combustor engine.  Nevertheless, there is 
no evidence that the two­combustor engine requires a lower SFC when compared 
with that of the baseline engine of comparable thrust. 
To  assess  the  physical  impact  of  the  implementation  of  the  ITB,  the 
methodologies for sizing of the conventional combustor and afterburner have been 
used to estimate the ITB’s size.  The installation of the ITB increases the engine’s 
length.    Nevertheless,  together  with  an  afterburner,  the  two­combustor  engine 





two­combustor  engine  is  superior  to  that  achievable  by  the  baseline  engine.
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However,  without  detailed  knowledge  of  the  aircraft’s  control­loops,  the  exact 
effects  of  the  two­combustor  engine  on  the  aircraft’s  transient­performance  are 
not  predictable.    To  investigate  the  engine’s  infrared  characteristic,  the  infrared 
energy  of  the  engine’s  exhaust­cavity  (i.e.  turbine,  tail­pipe  and  exhaust  nozzle) 
and  exhaust­plume  have  been  separately­predicted  using  empirical  approaches. 
The  results  reveal  that  the  two­combustor engine has a  lower  infrared  radiation­ 
intensity when  compared with  that  emanating  from  the  baseline  engine with  an 
afterburner producing a comparable thrust.   However at  the  lower throttle setting 
(i.e.  for  the  cruise  condition),  the  two­combustor  engine  has  a  more  intensive 
signature  when  compared  with  that  from  the  baseline  engine  producing  a 
comparable thrust. 
Due  to  the  lack  of  precise  aerodynamic  data  for  the  aircraft,  only  limited 
studies  concerning  the  effects  of  the  two­combustor  engine  on  the  aircraft’s 
performances have been investigated.  The aircraft powered by the two­combustor 
engine  has  the  larger  operating  envelope  and  higher  rate­of­turn,  but  at  the 
expenses of a higher SFC when compared with the use of the baseline engine.  For 
the  aircraft  to  operate  at  its  maximum  flight Mach­number  achievable  with  the 
two­combustor engine, the baseline engine with an afterburner in partial operation 






energy  emissions  when  compared  with  that  of  the  baseline  engine  includes  an 
afterburner.    However,  the  two­combustor  engine  is  not  a  favorable  option  for 
subsonic  cruise  condition.    The  two­combustor  engines  will  not  surpass  the 





The  present  study  has  clearly  identified  the  niche  areas  for  the  two­ 
combustor engine  for military­fighter applications.   Nevertheless,  further  studies 
have to be conducted in order to  improve the accuracy of  the present results and 
also to explore areas that have not been covered. 




to  be  acquired  so  as  to  conduct  the  study  at  a  higher  resolution.    Given  the 
complete set of data,  the study could extend the  investigation to  the  influence of 
the  two­combustor  engine  on  the  aircraft’s  performance  over  selected missions, 
e.g. surveillance mission. 
With  a  validated  infrared­signature  prediction  code,  the  infrared 
characteristics  of  the  entire  aircraft  could  be  predicted.    Then  the  exact 
contribution of  infrared­energy  from the two­combustor engine with reference  to 
the baseline engine can be identified. 
Combining  the  above­mentioned,  a  survivability  study  could  also  be 
conducted  to  assess  the  vulnerability  of  the  aircraft  undertaking  air­superiority 
missions. 
The  complexity  of  the  control  of  the  two­combustor  engine  would  be 
substantially  increased  by  the  implementation  of  the  ITB.    Therefore,  it  is 
desirable  to  investigate  the  feasibility  of  the  two­combustor  engine’s  control­ 
system to ensure reliability and safety of the engine operation. 
Only  limited  experience  is  available  concerning  the  design  of  an  ITB,  in 
particular for aero­engines.  Also, the gas temperature at the ITB’s inlet (~1150K) 
is significantly higher than that at the inlet of the main combustor.  Therefore it is 
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Figure  A1  shows  the  thermodynamic­cycle  for  turbojet  engine  with  a 
constant­temperature  turbine  (CTT).    The  combustor  process  in  the  constant­ 





Andriani  et  al  [30,  31]  had  conducted  investigation  to  reveal  the 
performance of  a CTT  engine.    The  considered  turbojet  engine with  afterburner 
produces  higher  specific  thrust  when  compared with  that  achievable  by  a  CTT 
tubojet­engine.   However,  the latter has a higher  thermal efficiency.   Andriani et 
al [54] extended the study to address the off­design performance of a single­spool 
CTT  turbojet­engine.   The CTT engine with  variable area exhaust­nozzle allow 
higher mass­flow  rate  and  thus produced  higher  thrust when  compared with  the 
equivalent  CTT  engine with  a  fixed  exhaust­nozzle.    This  observation  indicates 
that  the  implementation  of  the  CTT posts  a  similar  characteristics  as  that  of  an 
afterburner.
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Analyses  were  also  conducted  by  Sirignano  et  al  [55,  56]  to  study  the 
performance  of  a  turbojet  engine  with  CTT,  which  was  designated  as  turbine­ 





was designated as “turburner”)  in a  turbofan engine  for high­altitude supercruise 
application.    Chiu  et  al  had  considered  the  performances  of  several  engine­ 
configurations with main­burner  in combinations with  inter­stage  turbine burner 
(ITB), high­pressure (HP) turburner, low­pressure (LP) turburner and afterburner. 
The  configuration  with  main  burner  and  HP­turburner  was  chosen  due  to  its 
superior  performance  when  compared  with  the  other  the  configurations.    The 
implementation of HP­turburner increases the cruise­range by 4.6% or reduces the 
engine’s mass­flow rate by 33% (i.e. a smaller engine is feasible) when compared 
with  that  achievable  by  the  conventional  turbofan  engine.  The  analysis  also 
revealed  that  turbofan  with  HP­turburner  can  provide  higher  thrust  over  larger 
envelope when compared with that achievable with the conventional engine. 
Expectedly,  the  performance  of  the  CTT  engine  is  better  than  that 
achievable  by  the  conventional  engine.    However,  there  are  shortfalls  in  the 
analytical tool and model that will affect the accuracy of the predictions.  Simple 
engine  performance­simulation  methodologies  were  adopted  by Andriani  et  al 
[30,  31]  and  Sirignano  et  al  [55,  56].    In  addition,  the  requirement  for  extra 
cooling­flow rate for the CTT engine was not considered [30, 31, 57] or explicitly 
considered  [55,  56];  therefore  the  performance  of  the  CTT  engine  might  over­ 
predicted.    Nevertheless,  the  results  are  sufficient  to  provide  a  first­order 
estimation  on  the  performance  of  a  CTT  engine  relative  to  a  comparable 
conventional engine. 
Industrial Gas Turbine 
Sirignano et  al [55, 56] also  studied  influences of  the  implementation of a 












Analyses  were  conducted  by  Chen  et  al  [58,  59]  to  investigate  the 
performance of a gas­turbine with an ITB incorporated.  The requirement for extra 
turbine’s cooling­flow rate with  the  implementation of  inter­stage  turbine burner 
(ITB) was incorporated.  Chen et al claims that the ITB aero­engine has minimal 






rate  remains  an  issue.    Therefore  the  study  included  the  investigation  on  the 
effects of three cooling­methods, namely open­loop air­cooling, open­loop steam­ 
cooling  and  closed­loop  steam­cooling.    The  predictions  reveal  that  gas  turbine 
with open­loop steam­cooling produces the highest net power and efficiency, and 
the worst method  is  that with open­loop air­cooling.   This  is because steam  is a 
better cooling medium than air. 
Chen  et  al  [58,  59]  also  went  further  to  investigate  the  influences  of  the 
number of ITB on the gas­turbine performance.  The predictions reveal that  there 
is an decrease in the efficiency for the engine with more than one ITB.  However, 
the prediction was not presented  in  the publications  [58, 59].   Nevertheless,  this 







rate  is  estimated  based  on  its  SOT under cruise  condition.  The  defining  of  the 
engine’s cruise condition could be ambiguous without knowing the exact design 
requirements for the engine.  In addition, this method is for conventional engine, 
where  the  turbine’s  cooling­flow  is  mainly  bled  from  the  high­pressure 
compressor’s  (HPC’s)  exit.    In  the  two­combustor  engine,  cooling  flow  is  also 
required to cool  the  low­pressure turbine (LPT).  The LPT is operating in a flow 
of lower pressure than that experienced by the HPT.  Therefore the cooling flow 
for  the  LPT  could  be  extracted  from  the  front  stages  of  the HPC.  Hence,  this 
method might not over­predict the LPT’s cooling­flow rate. 
Methodology Proposed by Kurzke [70] 
Equations  (C1)  to  (C3)  are  proposed  by  Kurzke  to  predict  the  turbine’s 
cooling­flow  requirements,  in  agreement with Figure C2.   The  value  of A1  (i.e. 
0.03  to  0.07)  depends  on  the  type  of  cooling­mechanism  incorporated,  for 
maintaining  the  turbine  at  an  acceptable  surface  temperature,  which  can  range 
from  simple  radial  holes  to  a  combinations  of  multi­pass  cooling  with  film 
cooling.  Kurzke’s proposed method is relatively straight­forward.  However, this 
method might have excluded the effects of the  implementation of thermal barrier 
coatings  (TBC).    The  F100­PW229  engine  has  thermal  coating  applied  on  its 
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Appendix D. Calculation of Combustor’s Inlet Flow­ 
Condition under Windmilling Conditions 








In  the  combustor­approach  [77],  the q­parameter  is  used  to  measure  the 
combustion  efficiency  and  thus  for  sizing  the  combustor  (Equation  E1).        The 
combustor’s  inlet­flow  conditions  at  selected  windmilling  conditions  were 
calculated  using  Windmilling­Method­A  and  Windmilling­Method­B.    The 
calculation combustor’s inlet­flow conditions were used to calculate the q’­values 
in Equation E1 (see Table E1).  The q’­values calculates based on the combustor’s 
inlet  flow  condition  obtained  from  Windmilling­Method­B  are  lower  than  that 
from Windmilling­Method­A.    Therefore  given  a  specific q­value  requirement, 
i.e.  combustion  efficiency  requirement,  the  combustor  size  calculates  based  on 
combustor’s  inlet­flow  condition  obtain  from  Windmilling­Method­B  is  larger 
than that from Windmilling­Method­A. 
The  following  are  two  possible  explanations  for  the  differences  in  the 
combustor’s  inlet­flow  condition,  i.e.  thus  the q’­value,  calculated  using 
Windmilling­Method­A and Windmilling­Method­B.  Figure E2 shows the typical 
variations  in  the  spool  rotational­speed  versus  time  for  an  engine  under  ram 
deceleration.  Windmilling­Method­A is calculating the condition shortly after the 
engine flame­off; when there is still sufficient ram­pressure to drive the rotational 
of  the  compressor.  As  for Windmilling­Method­B,  might  be  calculating under 
the  windmilling  condition  whereby  the  spool  rotational  speed  is  near  zero. 
Alternatively, Windmilling­Method­B could be meant  for  locked­rotor condition 
(see Figure E3).  In the  locked­rotor configuration, the compressor pressure­ratio 
will  drop below unity; whereas  in a  free windmilling  condition,  the compressor 
pressure­ratio  could  be  above  unity  depending  on  compressor  design­point 
pressure­ratio  and  windmilling  Mach­number.    In  either  cases,  the  low 





civil  aircraft.   The  former could perform a dive  to  increase  its  flight  speed,  thus 
increasing  the  ram­pressure  and  driving  more  air  into  the  engine  to  drive  the 















30 / 9.144  0.305  6.07  2.74 
40 / 12.192  0.390  2.70  1.44 
50 / 15.240  0.50  1.47  0.81 
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The  methodology  presented  by  Walsh  and  Fletcher  [69]  is  designated  as 
CombSizing­Method­B and described here.  The station numbers 0, 1, 3 and 4 are used 
to  refer  to  the  free­stream,  engine’s  inlet,  combustor’s  inlet  and  combustor’s  outlet, 
respectively (see Figure 2.21). 
The combustor’s  flame­tube volume  is  sized based on  the  following combustor­ 
loading (see Equation F1) and intensity (see Equation F2) criteria. 




























































It  is assumed that rich­burn (PHI=1.02) occurs at  the primary zone of  the flame­ 
tube,  hence  enables  the  calculation  of  mass­flow  rate  into  the  primary  zone  (see 













It  is  assumed  that  the  annulus­flow Mach­number  is  ~0.1.    Using  Q­curve,  the 
cross­sectional area of the annulus can be calculated using Equation F7. 
0683 . 0 067 . 0 * 02 . 1 = = - zone pri FAR 
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Three  conditions  are  considered  here:  (i)  the  engine  at maximum  thrust  at 
sea­level  static,  (ii)  engine  operating at  highest  altitude  and  lowest  flight Mach­ 




Under  normal engine  operating, Walsh and Fletcher  [69]  assumes  that  the 
flow at the annulus to be at Mach­number of 0.1.  The amount of air entering the 
primary zone is calculated by assuming rich burn at equivalent ratio of 1.02 (see 
Appendix  F).    At  windmilling  condition,  there  is  no  recommendation  on  the 
Mach­number of the annulus flow and the amount of flow into the primary zone. 
The  author  assumes  that  40% of  the  compressor’s  exit  flow  enters  the  primary 
zone of the combustor (see Figure G1).  However, using an annulur Mach­number 
of 0.1,  the calculated annulus area  is  significantly  lower  than  required when  the 
engine is under normal operation.  With lower annulus mass­flow rate, the author 








with  that  estimated  from  the  F100­PW229  engine’s  sketches  (see  Figure  5.1). 
Generally,  the  calculated  flame­tube  size  is  “fatter”  when  comparing  to  the 
estimated  dimensions.    At  normal  operation,  the  calculated  length  of  the 
combustor  is  also  significantly  shorter  than  that  of  the  estimated  values.    The 
flame­tube  volume  is  calculated  given  the  loading  requirements  and  combustor 
inlet flow condition.   With more flow into the primary zone,  the  flame­tube (i.e. 
combustor)  will  be  “fatter”  and  “shorter”.    Alternative,  the  primary  zone 
combustion  temperature can be  further  reduced  (<2300K)  to decrease  the  flame­ 








































































































The  drag­polar  of  the  F16  Falcon  and  generic  aircraft  available  in  public 
domain  are  tabulated.   The  aerodynamic  characteristic of  the F16­EQ  aircraft  is 
assumed to be identical to that of the F16 Falcon aircraft. 














CDo  k1  k2  CDo  k1  k2 
0.30  0.0169  0.117  ­0.0094  0.0193  0.117  ­0.007 
0.86  0.0169  0.117  ­0.0094  0.0202  0.115  ­0.004 
1.05  0.0428  0.128  ­0.0047  0.0444  0.16  ­0.001 
1.50  0.038  0.252  0  0.0448  0.28  0 
2.00  0.0356  0.367  0  0.0458  0.37  0 




are  compared  in  Figure  H3.    It  is  observed  that  data  smoothing  was  done, 
especially over  the  transonic regime, for data from reference [92].   Also the CDo 
from  reference  [92]  is  lower  than  those  from  reference  [84].    This  could  be 
because  the  F16  Falcon  aircraft  developed  in  the  1970s  and  reference  [92] 
published  in  the  2000s.    Both  set  of  CDo  extracted  from  reference  [84]  match 
closely.  It is also widely accepted to assume that test­data are reliable for further 
analysis.    Therefore  data  from  reference  [84] will  be  used  to  tabulate  the  drag­ 

























Table H1.    For  transonic  regime  from Mach  0.9  to  1.1,  the  CDo  extracted  from 
Figure H2 will  be  used.   The  values  for  k1  and  k2  are  linearly interpolated  and 
extrapolated, over the flight Mach­number, based on data reproduced in Table H1. 
The  above  tabulated  CDo,  k1  and  k2  are  for  the  F16­EQ  aircraft  with  Aim­9 
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Design Parameters:  W0  , a , Tt5 , Tt7, Pfan , Poverall 
Components’ Parameters: Pdiff­max , Pmb , Pitb , tdiff  , tfan­noz  , tnoz 
hploy/fan, hploy/lpc, hploy/hpc, hploy/hpt, hploy/lpt 








1 = Rspec h 1 0 £ M 
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Rspec diff diff h max - P = P 
0 = itb FAR 
1 = P itb 
1 = itb t 
( ) 935 800  40 + =  M Rspec h 
( ) ( ) 1 1 / - - =  fan fan fan  fan ploy t t h h 
( ) ( ) [ ] fan ploy 
fan fan 
/ 2 2  1 h g g t - P = 
( ) ( ) [ ] lpc ploy 
lpc lpc 
/ 2 2  1 h g g t - P = 
( ) ( ) 1 1 / - - =  lpc lpc lpc  lpc ploy t t h h 
( ) ( ) 1 1 / - - =  hpc hpc hpc  hpc ploy t t h h 
( ) ( ) [ ] hpc ploy 
hpc hpc 
/ 3 3  1 h g g t - P = 
































( ) [ ] [ ] hpt ploy 
hpt hpt 
/ 5 5  1 h g g t - = P 










( ) ( ) 7 7 6 6 7 7  t itb fuel t t itb  T Cp Q T Cp T Cp FAR - - = h 
( ) ( ) 



























t t a 
h 
t 
0 0 13 13 10 10  V W V W V W F net - + = 
( ) [ ] [ ] lpt ploy 
lpt lpt 
/ 7 7  1 h g g t - = P 
( ) ( ) ( ) lpt ploy lpt lpt lpt  / 1 1 1 h t t h - - = 
( )  noz lpt itb hpt mb hpc lpc diff ram t  P P P P P P P P P P P P P =  10 0 10 10 












































( ) ( ) 0 0 0 10 10 10 10 0 10  T R T R M a V g g = 
( )  noz fan fan diff ram t  P P P P - P P P P =  13 0 13 13 
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( ) ( ) fuel fuel th  Q W V W V W V W  2 2 0 0 2 13 13 2 10 10 - + = h 
( )( ) ( ) a + + + =  1 1 1 0 10  itb mb  FAR FAR W W 
( )( ) [ ] ( ) a + - + + =  1 1 1 1 0  itb mb fuel  FAR FAR W W 
where
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( )  35 . 1 0  1 075 . 0 1 - - =  M Rspec h 
1 = Rspec h 
0 0 0 0  T R a g =  0 0 0  a M V = 
( ) [ ]  1 2 0 0  0 
0 
1 5 . 0 1 - - + = P g 
g 
g  M ram 








Component efficiencies: hfan, hlpc, hhpc, hmb, hhpt, hitb, hlpt, hnoz, hfan­noz 
Component pressure­ratios: PfanR  , PlpcR , PhpcR  , PhptR  , PlptR 
Component temperature ratios: tfanR  , tlpcR  , thptR  , tlptR 
Others: aR  , Tt5R  , Tt7R , MFP(M9R) , MFP(M12R) , Qfuel 
Assumptions: ­ 
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Rspec diff diff h max - P = P 
( ) 935 800  40 + =  M Rspec h 
( ) ( ) 5 5 4 4 5 5  t mb fuel t t mb  T Cp Q T Cp T Cp FAR - - = h 
( ) ( ) 7 7 6 6 7 7  t itb fuel t t itb  T Cp Q T Cp T Cp FAR - - = h 
Otherwise 
Turbine’s Entry Temperature 









R t t  T T  5 5 =  R t t  T T  5 5 = 
( ) [ ]  1 2 2 1 1 - - + = P g 
g 
t h  fan fan fan 
( ) [ ]  1 2 2 1 1 - - + = P g 
g 
t h  lpc lpc lpc 
( ) [ ]  1 3 3 1 1 - - + = P g 
g 
t h  hpc hpc hpc 
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t a t 
t 
t h t 
( ) R R t t  T T  0 0 5 5 q q = ( ) R R t t  T T  0 0 7 7 q q = 
( ) ref ram  T T 0 0 t q = 
( )( ) ( ) 
R fan R lpc fan lpc 
1 1 1 1 - - - + = t t t t 
( )( )( ) ( ) 3 3 5 5 /  1 1  t t hpt mb mech hp hpc  T Cp T Cp FAR t h t - + = 
( ) [ ] ( ) 5 5  1 1 1 g g h t - P + - =  hpt hpt hpt 
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( ) ( ) 0 0 0 10 10 10 10 0 10  T R T R M a V g g = 
( ) ( ) ( ) [ ] ( ) 9 9 1 2 
1 
2 
9 9 9 9 9 9  1 5 . 0 1 g 
g 
g g g - 
+ 
- + =  M M M MFP 
( )  noz fan fan diff ram t  P P P P - P P P P =  20 0 20 20 


















































10 9  M M = 
( ) [ ] ( ) 7 7  1 1 1 g g h t - P + - =  lpt lpt lpt 

























P P P P 












0 0 20 20 10 10  V W V W V W F net - + = 
net fuel  F W SFC = 





















( Cp, R, g )5 = function ( Tt5  , FAR5  ) 
Station 6 
If the CSH model is used, then 
Cp6 = Cp5 ,  R6 = R5  , g6 = g5 
Otherwise 







( Cp, R, g )7 = function ( Tt7  , FAR7  ) 
For TCE engine type: ­ 


















( ) air air  T C T C T C T C T C T C T C C Cp  7 7 6 6 5 5 4 4 3 3 2 2 1 0 + + + + + + + = 






























C0=2.502E­01  C1=­5.154E­05  C2=6.552E­08  C3=­6.718E­12 
C4=­1.513E­14  C5=7.622E­18  C6=­1.453E­21  C7=1.012E­25 
Product (Fuel­air combustion product): 
D0=7.382E­02  D1=1.226E­03  D2=­1.377E­06  D3=9.969E­10 







The  compression  system  for  the  F100­EQ  engine  consists  of  a  fan  and  a 
high­pressure compressor (HPC).  The effects of modelling the HPC as a “single­ 
compressor”  or  “two­compressor”  are  addressed  here.  The  considered  engine 




Figures M2 and M3 show  the behaviours of  the engine modelled via  two­ 
compressor and three­compressor configurations.   There are marginal differences 















































































































N1.    In  the  modelling  of  the  engine  with mixed  exhaust­nozzle,  a  convergent­ 
divergent nozzle of variable geometry  is adopted.   However,  in  the modelling of 
the engine with separated exhaust­nozzle, the core’s and fan’s exhaust­nozzles are 
convergent­divergent nozzles of variable and fixed geometries, respectively.  This 
is  because  the  employed  engine  performance­simulation  program,  i.e. 












The  predictions  of  the  fuel­consumption  rate  versus  thrust  for  the  engines 
with mixed  and  separated  exhaust­nozzle  are  slightly  different  (see  Figure N1). 
However,  there are significant differences  in the behaviours of  the fan and high­ 












































































Figure N2. The behaviours of the fan and high­pressure compressor (HPC) for the 
engines with mixed and separated exhaust­nozzle [        Separated(DP) 
Separated(OD)            Mixed(DP)                Mixed(OD)].
